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Resum 
 
 
Aquest treball té com a finalitat realitzar un estudi sobre les possibilitats de 
millora dels motors emprats actualment en l’aviació.  
 
Per fer-ho, el treball es divideix en dos grans blocs. En el primer farem un 
diagnòstic de l’estat actual del món de la aeropropulsió. Analitzarem fins a quin 
punt han evolucionat els principals tipus de motors emprats en propulsar les 
aeronaus actuals, les seves prestacions, característiques, punts febles... 
 
El segon bloc consistirà en una investigació de com es poden millorar aquests 
motors. Quines modificacions o millores es poden efectuar per millorar 
l’eficiència i reduir el consum. Més endavant veurem quines modificacions han 
donat lloc a nous tipus de motors que podrien substituir en el futur als actuals. 
 
Finalment es realitzarà una experimentació amb el software de prediseny i 
simulació de rendiment de turbines GasTurb11 i el software de mecànica de 
fluids Fluent en la que assajarem modificacions en els motors que ens 
permetin millorar les prestacions i l’eficiència. L’objectiu del treball és fer una 
síntesi basada en la simulació en la que es reculli quines són les principals 
formes possibles de continuar avançant en el món de l’ aeropropulsió.   
 
Les principals possibilitats o àmbits millorables són el nivell sonor, la 
contaminació per emissió de gasos i el consum de combustible. 
 
Aquest treball també inclou un annex sobre tota la teoria i fonaments al voltant 
dels motors a reacció i el seu cicle termodinàmic, per oferir al lector tots els 
conceptes que s’empren al treball. 
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Overview 
 
 
The purpose of this work is to perform a study about the evolving possibilities 
of today’s aviation engines. 
 
The document is divided in two sections. The first one contains an overview 
about the present status of turbopropulsion technology. This section reviews 
the main types of present aeroengines and a description about their 
possibilities, specifications, limits...   
 
The second section consists in a research about the main ways to enhance the 
engines described in the firsts section. We will discuss about the possible 
improvements on a jet engine to get better performance and reduce fuel 
consumption. Later we will describe the new engines resulting from these 
modifications, and the performance of these new engines, in order to see 
whether they can replace the present ones. 
 
Finally we show a series of simulation experiments performed with the software 
of turbine pre-design GasTurb 11 and the computational fluid mechanics 
software Fluent on some of the modifications and new engines seen 
previously. The primary goal of this last part is to perform a simulation based 
study on the main ways to improve aeropropulsion technology. 
 
The main targets of today’s research are noise reduction and design of more 
efficient and less contaminant engines. 
 
An appendix reviews the fundamentals of jet engines and their thermodynamic 
cycle, in order to help the non-specialist reader. 
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INTRODUCCIÓ 
 
 
La propulsió a reacció és coneguda des del segle I 
AdC, i la primera màquina en fer-ne ús s’atribueix al 
filòsof Heros, inventor de l’eolípia.  Aquesta màquina 
consistia en una esfera amb dues sortides 
orientades de tal forma que al sortir vapor a pressió 
a través d’aquestes l’esfera girava. A sota l’esfera hi 
havia un dipòsit d’aigua que es posava a sobre 
d’una foguera per obtenir-ne el vapor, que es 
transferia amb tubs cap a l’esfera. No obstant, 
aquesta màquina no es va fer servir mai per 
aplicacions pràctiques.  
 
El principi de la reacció es va a començar a fer servir per la propulsió al segle 
XI amb la invenció del coet a Xina. Inicialment aquest descobriment només es 
va fer servir per petites armes i focs artificials, encara no s’havia desenvolupat 
cap motor de reacció prou potent o eficient per moure vehicles grans.   
 
Els primers avions d’abans dels anys 40 feien servir motors de pistó, de forma 
que la primera part de l’era de l’aviació no estava basada en la reacció. Cap als 
anys 10 els constructors d’aeronaus, conscients de les limitacions que 
imposava el motor de pistó, especialment per les velocitats de les hèlixs, van 
començar a invertir esforços en un nou tipus de motor.   
 
Els primers dissenys es basaven en una font d’aire comprimit accionada per un 
motor de pistó, que proporcionava aire a pressió que després era mesclat amb 
combustible. Aquesta idea tot i estar encaminada cap al model actual al principi 
era molt ineficient i a més els motors resultaven pesats i no proporcionaven 
molta potència. Més endavant es va veure que la millor forma d’aplicar el 
concepte de comprimir l’aire i després fer la combustió per acabar expulsant-lo 
a gran velocitat era la turbina, que alhora generava propulsió i accionava el 
compressor. La turbina de gas no era un invent nou, els primers dissenys d’una 
turbina per generar energia daten del 1791, en aquest cas però, la novetat era 
aplicar-la en la propulsió. Les primeres patents per la propulsió a reacció es van 
atorgar al 1917. Els primers dissenys tenien problemes de fiabilitat i continuïtat 
degut a que requerien processos de manufacturació no disponibles a l’època. 
 
Al 1929 el militar anglès Frank Whittle va patentar el primer disseny de 
turboreactor viable per fer volar una aeronau. Paral·lelament al 1935 Hans Von 
Ohain va començar a treballar en un disseny similar a Alemanya, sense saber 
res del disseny de Whittle. Whittle va acabar de construir i provar el seu motor 
uns mesos abans que Ohain però aquest últim va aconseguir que el seu motor 
fos el primer en fer volar un avió. Gràcies als seus contactes amb Ernst 
Heinkel, un dels principals industrials d’aviació de l’època, que va veure 
possibilitats en el nou motor, Ohain va tenir la possibilitat de muntar-lo en una 
aeronau abans que Whittle, de forma que al 1939 el Heinkel 178 va ser el 
primer avió a reacció de la història en volar.  
  
 
Representació de l’eolípia 
 El primer avió a reacció amb el motor de Whittle va ser el Gloster E28/39 que 
va volar al 1941. A partir d’aquí els motors a reacció es van començar a aplicar 
en l’aviació i conseqüentment a evolucionar. Ràpidament els motors a reacció 
es van estendre als diferents tipus d’aeronaus, al 1944 va aparèixer el 
Messerschmitt Me 262, primer caça a reacció i després l’Arado Ar 234, primer 
bombarder. Els avions petits i avionetes van continuar fent servir els motors de 
pistó fins als anys 50 degut a les altes velocitats que implicava la propulsió amb 
reactor.  
 
Després de la Segona Guerra Mundial els aliats 
van estudiar el Me 262 i la seva tecnologia va 
contribuir al desenvolupament dels primers 
caces americans i soviètics.  
 
Uns anys més tard, al 1952, el nou propulsor va 
arribar a l’aviació comercial amb el Comet, el 
primer avió a reacció de passatgers, d’origen 
britànic.  
 
Paral·lelament al turboreactor o turbojet, es van començar a derivar dissenys 
que veurem en la primera part d’aquest treball, com el turboprop, i que 
representen el panorama actual de la propulsió per l’aviació. 
 
En la segona part veurem que s’està investigant per tal de continuar 
evolucionant aquests motors i millorar-ne les prestacions com s’ha anat fent 
des de la seva invenció. Més tard, també en la segona part, veurem els nous 
motors del futur. 
 
De cara al futur s’estan desenvolupant tota 
una generació de nous motors amb 
diferents configuracions. També s’estan fent 
moltes proves i estudis en el camp de 
l’aerodinàmica amb el desenvolupament 
d’hèlixs i pales de turbina més eficients. 
Dintre dels motors que semblen destinats a 
propulsar les aeronaus del futur, tant civils 
com militars, trobem el “propfan”, turbofan 
de cicle variable, turbofan amb reducció i 
“supercruising turbofan” entre altres.  
 
Finalment en aquest treball es farà un estudi, mitjançant software, dels 
possibles beneficis obtinguts amb algunes de les millores que veurem en la 
segona part. 
 
Fotografia del comet 
Prototip de propfan 
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CAPÍTOL 1. MOTORS ACTUALS 
 
 
En aquest primer capítol farem una ullada als motors que es fan servir en 
l’actualitat en els diferents àmbits de l’aviació. Veurem quines són les seves 
aplicacions, com funcionen i quines prestacions ens ofereixen.  
 
S’aconsella al lector que, abans de començar amb la lectura d’aquest capítol, 
doni un cop d’ull a l’annex 2, el qual conté informació sobre cicles 
termodinàmics i altra informació relacionada amb els components bàsics dels 
motors actuals i els paràmetres de rendiment dels mateixos. 
 
 
1.1. Turbojet o turboreactor 
 
1.1.1. Descripció 
 
Aquesta és la versió més simple i la primera dels motors de turbina de gas 
emprats en l’aviació. La resta de variants són derivats del turbojet. Està 
composat d’un nucli generador de gas (compressor, cambra de combustió i 
turbina), i d’una tovera. En l’estructura de l’avió es troba una entrada d’aire que 
fa la funció de difusor preparant i tractant el flux d’aire. En molts turbojets 
trobem un dispositiu addicional per la postcombustió entre la turbina i la tovera. 
Degut principalment a la velocitat d’escapament dels gasos, el disseny del 
turboreactor presenta unes velocitats òptimes que ronden Mach 1,5. 
 
A continuació es mostra la configuració típica de turboreactor més simple, el 
d’un sol eix i el de dos eixos.  
 
 
 
 
Fig. 1.1 Turbojet d’un sol eix (a dalt) i turbojet de dos eixos (a baix)  
 
 
Com podem veure en la variant amb dos eixos, hi ha dos compressors i dues 
turbines, un per cada eix. Els que estan més propers de la cambra de 
combustió són els d’alta pressió i els que es troben més cap als extrems, els de 
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baixa. També podem trobar variacions com turbojets d’un sol eix amb dos 
compressors, un axial i seguidament un centrífug. 
 
Actualment és un tipus de motor que està quedant en desús degut a l’aparició 
de diferents tipus de turbofans, motors que veurem en detall més endavant, 
que donen més eficiència en les mateixes condicions, i en el rang de velocitats 
òptimes del turbojet. Per tant, el turbojet en la seva configuració no té moltes 
expectatives de continuar evolucionant per aplicacions futures. Està comprovat 
que canviar la seva configuració per convertir-lo en turbofan dóna millors 
resultats en tots els àmbits d’aplicació, tant per vol supersònic com subsònic. 
Intentar millorar un turbojet només canviant les seves característiques 
aerodinàmiques o el combustible sense canviar la configuració seria una feina 
incompleta. Per tant, el turbofan suposa un millor punt de partida. 
 
 
1.1.2. Característiques 
 
Valors promig de diferents models: 
 
• Empenta: 60 - 100 kN 
• Relació de compressió: 20 - 25 
• Mach òptim: 1,5 - 1,8 
• TSFC: 20 - 30 g/(kN·s) 
• EGT (Exhaust gas temperature): 900ºC 
 
 
1.1.3. Desenvolupament 
 
El turbojet és la primera variant de turbina de gas desenvolupada per l’aviació. 
El seu desenvolupament es va donar de forma paral·lela als anys 30 a 
Anglaterra i Alemanya per Frank Whittle i Hans von Ohain respectivament. El 
primer pas que va fer-se per millorar els primers turbojets va ser augmentar la 
seva eficiència global. Per fer-ho, calia augmentar l’eficiència termodinàmica 
augmentant la relació de pressió del compressor.  
 
 
Taula 1.1 Evolució de la relació de pressió del compressor 
 
Anys Relació de pressió del compressor 
Finals 1930 fins mitjans 1940 3 fins 5 
Segona meitat 1940 5 i 6 
Principis 1950 10 
Mitjans fins finals 1960 20 fins 25 
Finals segle (2000) 30 fins 40 
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A principis de 1940 es sabia que un compressor de geometria fixa, amb un únic 
eix i amb una alta relació de pressió (d’uns 6) operava amb bona eficiència 
només al punt de disseny o molt a prop d’aquest. Això era degut a que en el 
punt de disseny totes les etapes del compressor s’ajustaven en base a la 
compressibilitat. Per això si es treballava fora del punt de disseny, on la 
compressibilitat canviava, les etapes d’un compressor amb una alta relació de 
pressió sofrien tal desajust que l’eficiència fora d’aquest punt de disseny queia 
de manera estrepitosa.  
 
A finals de 1940 i a principis de 1950 van produir-se importants avenços pel 
que feia als problemes que presentaven els compressors senzills amb una alta 
relació de pressió. Pratt & Whitney va dissenyar un turbojet d’alta relació de 
pressió (el J57) amb dos eixos (anys més tard es desenvoluparia el motor amb 
tres eixos) que alleujava els desajustos provocats pels canvis en la 
compressibilitat. Pràcticament alhora General Electric va concebre un 
compressor d’alta relació de pressió i d’únic eix amb les aspes de l’estator 
variables, controlades automàticament. Aquest sistema també alleujava els 
desajustos de treballar fora del punt de disseny. Una tercera solució que es va 
dur a terme per evitar aquests desajustos va ser el sagnat variable de l’etapa 
davantera del compressor. 
 
Després de l’aparició del turbojet, la investigació es va centrar bàsicament en la 
millora de la relació de pressió per etapa del compressor, en la millora de 
l’eficiència i en l’augment de la capacitat de flux màssic a través del mateix. 
Universitats, instituts d’investigació, laboratoris industrials i laboratoris del 
govern dels Estats Units van fer importants contribucions al respecte. Per 
exemple, a principis de 1950, el NACA Lewis Research Center va contribuir a 
l’augment de la relació de pressió per etapa del compressor mitjançant una 
avançada aerodinàmica per a fluxos sònics i supersònics. Després, l’Air Force 
Propulsion Laboratory va introduir un important concepte supersònic per al 
compressor que s’aplicava a les etapes davanteres i que resolia difícils 
requeriments conjunts d’alta relació de flux màssic, d’alta relació de pressió i 
d’alta eficiència entre d’altres. 
 
L’eficiència politròpica del compressor, que al 1943 es trobava lleugerament per 
sota del 80%, va arribar aproximadament al 92% fa pocs anys. La relació de 
pressió per etapa mitja del compressor va passar de ser aproximadament de 
1,15 al 1943 a ser de 1,4 o major fa uns pocs anys. I la capacitat del cabal 
màssic per unitat d’àrea va tindre un augment al mateix període de més del 
50%. La millora en l’eficiència del compressor va tenir un enorme impacte en 
les prestacions del motor, especialment en l’eficiència global del mateix. 
L’augment en la relació de pressió per etapa del compressor i en la capacitat 
del cabal màssic per unitat d’àrea van provocar una important reducció pel que 
feia a llargària, àrea frontal i pes del motor per sortida de potència del mateix. 
 
Als anys 50, anàlisis de cicles mostraven que motors avançats, que 
necessitaven una alta potència per unitat de cabal màssic, requerien una major 
temperatura d’entrada a la turbina. Aquest requeriment va centrar els esforços 
en aconseguir una alta eficiència de combustió amb una baixa contaminació, 
una alta efectivitat dels mètodes de refrigeració de les aspes de la turbina i una 
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alta capacitat tèrmica dels materials. Així, els turbojets dels anys 50 van 
contribuir en importants progressos de millora en l’eficiència termodinàmica i en 
l’empenta propulsiva per massa d’aire d’entrada per temps, és a dir, en 
l’augment en la velocitat de sortida dels gasos. 
 
 
1.2. Turboprop o turbohèlix 
 
1.2.1. Descripció 
 
Un motor turboprop consisteix bàsicament en una hèlix i en un nucli generador 
de gas com el del turbojet. L’expansió dels gasos a través de la turbina 
subministra l’energia necessària per a fer girar l’hèlix. Un motor turboprop pot 
trobar aplicacions en transports d’enlairament i aterratge vertical. Les 
limitacions i els avantatges d’un turboprop venen determinats per l’hèlix. En 
vols a baixa velocitat i en enlairaments curts l’hèlix té grans avantatges. A 
velocitats properes a la velocitat del so, on comencen a aparèixer efectes de 
compressibilitat, l’hèlix perd rendiment aerodinàmic. Degut a la rotació de 
l’hèlix, la punta d’aquesta arribarà abans a la velocitat del so que no pas 
l’aeronau. Aquest efecte compressiu limita en gran mesura el disseny de l’hèlix. 
A velocitats subsòniques elevades, un motor turbofan tindrà millor rendiment 
aerodinàmic que un motor turboprop ja que un turbofan és essencialment un 
turboprop envoltat per un conducte. Posant un conducte o una carcassa al 
voltant d’una hèlix s’incrementa el rendiment aerodinàmic ja que la part de 
conducte prèvia a l’hèlix actua de difusor disminuint el Mach de l’aire que 
incideix sobre l’hèlix. 
 
 
 
 
Fig. 1.2 Components del turbohèlix  
 
 
El turbohèlix fa servir la potència generada en el nucli per moure l’hèlix, no 
obstant, també disposa d’una tovera per aprofitar una petita part de potència 
que escapa de la turbina. A nivell global la propulsió del turbohèlix ve 
aproximadament en un 90% de l’hèlix i el 10% restant dels gasos de la tovera.  
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La potència obtinguda d’un turbohèlix s’expressa com: 
 
 
FV)P(P pst +⋅= η      (1.1) 
 
 
On tP  és la potència propulsiva total, sP  és la potència axial o de fletxa que en 
dóna el nucli (shaft power sP ), pη  és l’eficiència propulsiva, paràmetre que 
depèn de l’hèlix i les seves condicions d’operació, F és la força obtinguda pel 
flux de la tovera i V és la velocitat de l’avió. 
 
En general, per a velocitats de vol baixes, el turboprop és sens dubte la millor 
opció en eficiència i consum, molt millor que els turbofans. Per cobrir rutes 
curtes o regionals, els avions petits amb turboprop, com per exemple l’ATR-72, 
són la opció ideal. Tot i això, en l’actualitat moltes aerolínies es podrien 
estalviar grans quantitats de diners si fessin servir els turboprops enlloc dels 
avions petits propulsats amb turbofans que utilitzen pel simple fet que la gent 
considera que un avió propulsat amb hèlixs és “antic”, quan en realitat es pot 
tractar d’una aeronau recent i altament avançada. Són casos en els que, en 
mercats on el turboprop és imbatible, s’estan escollint opcions inadequades 
només pel pes de la mentalitat arcaica dels viatgers.  
 
La clau de l’alta eficiència del turboprop a baixa velocitat és que per obtenir una 
determinada quantitat de força, desplaça una gran quantitat d’aire a baixa 
velocitat de manera que l’eficiència propulsiva és alta. Quan més semblant 
sigui la velocitat de sortida del flux del motor a la velocitat de l’avió, major 
eficiència propulsiva tindrem. En canvi, un reactor o turbojet, per obtenir la 
mateixa empenta, mou una massa d’aire petita a gran velocitat, per tant, per 
obtenir una bona eficiència propulsiva, ha de volar ràpid. 
 
Donat el diàmetre de l’hèlix en relació als dels compressors i turbines, aquests 
no poden operar a velocitats de magnituds similars. Per tal que un compressor 
o turbina tingui una bona eficiència, és necessari que treballi a velocitats de 
l’ordre de 10000 RPM o fins i tot majors, en canvi l’hèlix té un diàmetre molt 
més gran de manera que a velocitats tan altes les puntes de les aspes anirien a 
velocitats supersòniques on apareixen grans pèrdues d’eficiència. Donades les 
mides habituals de les hèlixs, aquestes solen operar a velocitats de rotació de 
entre 800 i 1000 RPM, per tant, en el turbohèlix és necessari afegir entre l’eix 
de baixa i l’hèlix una caixa reductora o gearbox per adaptar la velocitat. En 
aquesta reducció una part de la potència entregada en forma de velocitat es 
converteix en potència entregada en forma de par motor. 
 
 
1.2.2. Característiques 
 
• Empenta: 50 - 200 kN 
• Potència: 1000 - 11000 Cavalls 
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• Relació de compressió: 20 - 30 
• TSFC: 10 - 20 g/(kN·s) 
• Mach òptim: 0,3 - 0,5 
• EGT: 500 - 700ºC 
 
 
1.2.3. Desenvolupament 
 
El primer turboprop de la història es va fabricar a Hongria el 1939 i va ser 
dissenyat per György Jendrassik. Tot i que estava previst fabricar un avió que 
estigués propulsat per aquest motor, el projecte es va cancel·lar. Degut a això 
el primer avió propulsat amb turbohèlix va ser l’anglès Gloster Meteor EE227 
que portava dos Rolls-Royce RB.50 Trent, el primer turboprop anglès.  
 
El següent avenç tècnic del turboprop va arribar amb un disseny procedent de 
la Unió Soviètica. Per contrarestar la capacitat que l’exèrcit americà tenia amb 
el B-52, la Unió Soviètica va construir el Tu-95, un  bombarder propulsat per 
quatre turboprops de doble hèlixs contrarotatòria. La característica més 
destacable d’aquest avió és que és capaç d’arribar a velocitats pròpies d’un 
reactor i que les puntes de les hèlix poden operar a velocitats supersòniques. 
La característica de la doble hèlix contrarotant va ser un pas important en 
l’eficiència i és d’especial rellevància ja que pot ser un pas previ cap al propfan, 
una possible opció de futur. 
 
El primer turboprop americà va ser el General Electric T-31. Tots els avenços 
que es van aconseguir sobre el turboprop als Estats Units es van aplicar a 
l’aviació militar donat que amb l’aparició del Boeing 707, propulsat per turbojets, 
les línies comercials no van arribar a fer servir turboprops, passant directament 
de motors de pistó a turbojets, fins i tot en vols curts. Per tant el turboprop en 
l’aviació americana ha avançat gràcies a l’ús en l’aviació militar, l’exemple més 
famós, el del C-130 Hèrcules, avió de càrrega propulsat per quatre turbohèlixs. 
 
 
1.3. Turbofan (LBPR) 
 
1.3.1. Descripció 
 
El turbofan essencialment és un turbojet situat al centre d’un tub de major 
diàmetre (conducte de bypass o derivació), i amb un compressor, anomenat 
fan, que té d’una a tres etapes, al davant, connectat a l’eix del nucli per ser 
accionat. D’aquesta manera l’aire que entra al motor pot recórrer dos camins 
diferents, per un costat pot passar per aquest primer compressor i desprès 
continuar per el conducte que hi ha entre el nucli i el tub o carcassa exterior,  o 
bé, un cop ha travessat el primer compressor pot entrar al nucli que és un 
turbojet normal. En aquest cas el turbojet dins del tub no té tovera, la tovera 
que hauria de tenir està acoblada al tub exterior de forma que la creuen tots 
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dos fluxos, tant el que ha anat entre conducte i nucli (flux de derivació o 
bypass), com el flux del nucli. Per a aquest tipus de motor existeix un nou 
paràmetre anomenat relació o índex de bypass, (BPR, ByPass Ratio), que és la 
proporció entre la massa d’aire que creua el nucli (core) cm
•
i la que es deriva 
pel conducte de bypass bm
•
: 
 
 
c
b
m
mBPR •
•
=      (1.2) 
 
 
La variant LBPR, Low ByPass Ratio, de turbofan és aquella amb un índex de 
derivació baix, entre 0,2 i 2. Entre els turbofans d’alt i els de baix bypass, els 
turbojets han quedat substituïts en tots els àmbits en els que es feien servir. Els 
turbofans d’alt bypass es fan servir per avions de càrrega i civils, i els de baix 
en avions supersònics que operen fins a Mach 2. El funcionament del turbofan 
amb baixa relació de bypass és molt similar al d’alta, però conté alguns canvis 
significatius, especialment a la part davantera. En aquest turbofan trobem: 
 
• Un compressor de baixa pressió o fan (previ al conducte de derivació). 
• Un nucli convencional, (compressors, cambra de combustió i turbines). 
• Un conducte de bypass (amb postcombustor en alguns casos). 
• Una tovera. 
 
La principal diferència entre els dos tipus de turbofan, a part de la relació de 
bypass, és que el turbofan LBPR té un fan de més d’una etapa, de forma que 
és ben bé com el compressor de baixa pressió del turbojet, mentre que el 
HBPR té un fan d’una sola etapa amb un radi considerablement més gran que 
el nucli, de forma que la seva funció és més assemblada a una hèlix, i no 
reemplaça necessàriament al compressor de baixa original del turbojet, que en 
alguns models continua estant dins del nucli. En els turbofans amb 
postcombustió, el flux de derivació es barreja amb el flux que passa a través 
del nucli abans de passar a través del postcombustor i la tovera. 
 
 
 
 
Fig. 1.3 Turbofan de baixa derivació 
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1.3.2. Característiques 
 
• Empenta: 50 -130 kN 
• Bypass: 0,20 - 2 
• Relació de compressió: 30 - 40 
• Mach òptim: 1 - 2 
• TSFC: 15 - 25 g/(kN·s) 
• EGT: 500 - 700ºC 
 
 
1.3.3. Desenvolupament 
 
Aquest és el primer tipus de turbofan que es va desenvolupar, anterior al d’alt 
bypass. Tot i que quan es va inventar es feia servir en tots els àmbits perquè 
era l’únic tipus que existia, més tard en l’àmbit civil va ser substituït pel d’alt 
bypass que permetia volar d’una forma més eficient a canvi de reduir la 
velocitat màxima. Actualment es fa servir principalment per avions de combat i 
bombarders estratègics.  
 
Els turbofans LBPR operen més eficientment que els HBPR en supersònic i 
més eficientment que els turbojets en subsònic. Són un terme mig, però la seva 
capacitat d’operar a velocitats similars a la del turbojet més eficientment, ha 
permès que el substitueixi en els avions supersònics. 
 
Tal i com es va dir parlant del turbojet, de cara a millorar les prestacions d’un 
motor òptim per l’àmbit supersònic entre Mach 1 i 2, suposa més avantatges 
treballar amb un turbofan de baixa derivació que amb un turbojet. No només 
per la derivació, sinó també, perquè el dissenyador o constructor disposa de 
més paràmetres per adaptar-lo a diferents entorns d’operació. En el turbojet 
principalment es disposa de dos paràmetres: relació global de pressió i 
temperatura d’entrada a la turbina (TIT). En canvi en el turbofan es disposa de 
quatre: els dos anteriors, relació de derivació (BPR) i relació de pressió del fan. 
 
La relació de derivació com hem vist, ens permet ajustar el rang de velocitats 
òptim segons el tipus d’avió que volem propulsar, subsònic o supersònic. Per a 
cada relació de derivació hi ha una relació de pressió del fan òptima com 
podem veure en la gràfica inferior de la Figura 1.4, que ens mostra el punt de 
menor consum  segons la relació de pressió del fan per un motor amb un BPR 
determinat.  
 
En la gràfica superior podem veure que a major relació de pressió del fan i 
major TIT, tenim més empenta. 
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Fig. 1.4 Gràfiques de l’empenta i el consum específic segons la relació de 
pressió del fan, elaborades amb GasTurb 11 
 
 
La influència de la relació de pressió del fan es deu a que aquesta determina la 
quantitat d’energia que s’extreu en la turbina de baixa. Majors relacions de 
pressió generen més empenta en el fan però alhora requereixen més energia 
per accionar-lo. Quanta més energia arribi a la tovera, major empenta provindrà 
del nucli, mentre que quanta més energia s’extregui a la turbina, major empenta 
provindrà del fan i menor quantitat d’energia arribarà a la tovera.  
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En base a diferents experiments, investigacions i resultats com els que hem vist 
en la Figura anterior es van establir una sèrie de conclusions que són de gran 
importància per al desenvolupament futur del turbofan i que en el seu moment 
van conduir a l’aparició del turbofan d’alta derivació: 
 
• Incrementar la relació de derivació millora el consum específic a canvi de 
reduir la velocitat de vol òptima. 
• La relació de pressió òptima del fan incrementa amb la TIT. 
• La relació de pressió òptima del fan disminueix amb l’increment de 
l’índex de derivació. És per això que en turbofans d’alt bypass, el fan és 
d’una sola etapa. 
 
 
1.4. Turbofan (HBPR) 
 
1.4.1. Descripció 
 
Aquest turbofan es caracteritza per tenir un índex de derivació 
considerablement superior a l’anterior, 5 o més, per això es denomina amb les 
sigles HBPR High ByPass Ratio. I en aquest cas el primer compressor, que es 
troba abans de la derivació, és d’una sola etapa i serveix més com a element 
propulsor (com si fos una hèlix) que com a compressor, per això s’anomena 
fan. De fet, de la força de propulsió total d’aquest motor, aproximadament un 
80% ve del fan i l’altre 20% de la tovera del nucli. Aquest és el motor que fan 
servir tots els avions comercials actuals que no són d’hèlix. 
 
Un motor turbofan d’alt bypass consisteix bàsicament en: 
 
• Un difussor. 
• Un fan (ventilador). 
• Un nucli convencional, (compressors, cambra de combustió i turbines). 
• Un conducte de bypass. 
• Una tovera. 
 
Generalment, un motor turbofan és més econòmic i eficient que un motor 
turbojet en un règim de vol limitat. El consum específic de combustible és 
menor per a un turbofan. Un turbofan d’alt bypass, a més, accelera una massa 
més gran d’aire a menor velocitat que el turbofan de baix bypass per obtindre 
una millor eficiència propulsiva, és per això que quan més gran és el bypass 
millor és l’eficiència propulsiva en subsònic. L’àrea frontal d’un turbofan és 
bastant més gran que la d’un turbojet i per aquesta raó té més pes i resistència 
aerodinàmica. El diàmetre del fan es troba limitat aerodinàmicament quan 
apareixen efectes de compressibilitat.  
 
El turbofan HBPR ha tingut un gran èxit en l’àmbit civil gràcies al fet que per 
tenir una velocitat de sortida de gasos menor és molt més silenciós que els 
motors anteriors. 
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Fig. 1.5 Turbofan comercial 
 
 
Igual que amb el turbojet, del turbofan existeixen diferents configuracions que 
podem veure en la Figura 1.6. La immensa majoria són de dos eixos, tot i que 
també existeix una gamma de tres desenvolupada per Rolls Royce. En els 
turbofans de dos eixos segons les configuracions podem tenir-ne sense 
compressor de baixa pressió, és a dir, amb un eix de baixa pressió que 
connecta la turbina de baixa amb el fan, que fa de compressor de baixa (1), o 
turbofans amb un eix de baixa que connecta: el fan, un compressor de baixa 
anomenat “booster” i la turbina de baixa (2). En tots els casos, l’eix d’alta 
connecta compressor i turbina d’alta pressió. Per al cas de tres eixos existeix 
un tercer eix entre el d’alta i el de baixa que connecta el booster amb la seva 
pròpia turbina de pressió intermitja, de forma que en la part davantera de l’eix 
de baixa només queda el fan (3). 
 
 
 
 
Fig. 1.6 Configuracions del turbofan d’alt bypass 
 
 
La configuració 1 és típica per a turbofans petits com els dels jets privats o 
regionals, mentre que les configuracions 2 i 3 les trobem ens avions comercials 
més grans. 
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Turbofans d’alt bypass amb fluxos separats i fluxos barrejats 
 
Segons la longitud del conducte de bypass podem tenir turbofans de fluxos 
mesclats o separats. El turbofan de fluxos separats és aquell en el qual el 
conducte de bypass acaba abans que el nucli i el flux de bypass surt a l’exterior 
abans que el del nucli per la seva pròpia tovera i més endavant es mescla amb 
el flux del nucli un cop tots dos són fora del motor. D’ altra banda, un turbofan 
de fluxos barrejats és un motor en el qual el flux primari i el flux secundari es 
barregen aigües avall de la turbina de baixa pressió i s’expandeixen a través 
d’una tovera comú. El mesclador és un element addicional que augmenta el 
pes i el cost del motor però que permet aconseguir un petit percentatge de 
reducció en el consum específic. 
 
 
 
 
Fig. 1.7 Turbofans de fluxos separats i mesclats 
 
 
Aquest no és l’únic motiu pel qual s’utilitzen turbofans de fluxos barrejats. En el 
cas de turbofans militars de baixa relació de bypass amb postcombustió, la 
barreja del flux calent i del flux fred abans de la tovera proporciona una 
empenta més gran i, a més, evita haver de disposar de dos sistemes de 
postcombustió però, en canvi, s’allarga la geometria a fi de dur a terme el 
procés de mescla. 
 
Anàlisis d’algunes de les característiques dels motors amb mesclador mostren 
que la relació de pressió òptima del fan, pel que fa a empenta i consum 
específic, és més baixa que per a motors de fluxos separats. Això vol dir pesos 
i costos més baixos tant per al fan com per la turbina. 
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Els mescladors poden ser particularment útils en turbofans militars, on la 
reducció en la temperatura del flux de sortida permet reduir la senyal d’infraroig 
del motor. 
 
D’altra banda, el soroll produït pel flux de sortida, el qual és proporcional a la 
velocitat de sortida d’aquest flux, es redueix gràcies a que la velocitat mitjana 
dels fluxos barrejats és més baixa que la velocitat més alta de la configuració 
de fluxos separats. 
 
 
1.4.2. Característiques 
 
• Empenta: 350 kN 
• Bypass: 5 - 9 
• Relació de compressió: 30 - 40 
• Mach òptim: 0,8 - 0,9 
• TSFC: 20 - 50 g/(kN·s) 
• EGT: 600 - 1100ºC 
• Flux màssic: 600 - 1100 kg/s 
 
 
1.4.3. Desenvolupament 
 
L’eficiència global dels turbojets a velocitats supersòniques era excepcional. No 
obstant això, a velocitats subsòniques elevades la velocitat de sortida dels 
gasos era massa elevada per aconseguir una bona eficiència propulsiva. Els 
primers turbofans van sorgir per millorar l’eficiència propulsiva en aquestes 
condicions. Aquests tenien una relació de bypass relativament petita (d’uns 2), 
que és la relació entre el flux màssic que passa al voltant de la turbina i el flux 
màssic que passa a través de la mateixa. 
 
A principis dels 60 la U. S. Air Force havia establert diferents requisits per a 
transports militars capaços de recórrer llargues distàncies a velocitats 
subsòniques de creuer elevades. Aquests requisits només podien complir-se 
mitjançant turbopropulsors d’eficiència tant termodinàmica com propulsiva el 
més gran possible i que donaven lloc a motors amb les següents 
característiques: 
 
• Relacions de pressió del compressor molt altes, entre 20 i 30. Aquestes 
es podien aconseguir combinant els conceptes de doble eix i d’estator 
variable. 
• Temperatures d’entrada a la turbina molt elevades. 
• Relacions de bypass molt altes, d’uns 8. 
 
El primer motor amb aquestes característiques va ser el turbofan d’alt bypass 
TF39 desenvolupat per General Electric i conegut per ser el motor que portava 
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el Lockheed C5A. Alguns dels avantatges dels turbofans amb alta relació de 
bypass es resumeixen a continuació: 
 
• Eficiència global alta; Capacitat de recórrer llargues distàncies. 
• Augment de l’empenta propulsiva a velocitats de vol baixes; Important 
per l’enlairament, l’ascensió, etc. 
• Velocitat de sortida dels gasos més baixa; Considerable reducció del 
soroll. 
• Baix consum de combustible; Reducció d’emissions químiques. 
 
Aquestes característiques, que s’havien demostrat a finals dels 60 i a principis 
dels 70, portaren també al desenvolupament de l’avió de passatgers de 
fuselatge ample. Durant els anys 80, el continu avenç en la tecnologia de 
turbopropulsió va portar a un alt grau d’evolució a varis tipus de motors de 
turbina de gas, com son els següents: 
 
• Els esmentats turbofans d’alta relació de bypass. 
• Els turbofans de baixa relació de bypass amb postcombustió per a vols 
supersònics. 
• Els turbojets purs per a vols supersònics de l’ordre de Mach 3. 
 
 
1.5. Aftfan 
 
1.5.1. Descripció 
 
L’aftfan és una variant del turbofan que es caracteritza per tenir el fan a la part 
posterior (d’aquí el nom). Un motor aftfan té les següents parts: 
 
• Nucli (compressor, cambra de combustió i turbina). 
• Fan. 
• Conducte de bypass. 
• Tovera. 
 
 
 
 
Fig. 1.8 Turbina de l’aftfan CJ805 de General Electric 
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El turbojet simple fa la funció de generador de gas a alta pressió que abans de 
sortir per la tovera és aprofitat per impulsar el fan, que al estar situat al darrera 
a la mateixa altura que la seva turbina, elimina la necessitat de tenir un eix 
propi que els connecti atravessant la turbina d’alta, la cambra de combustió i el 
compressor d’alta, de forma que el rediseny del turbojet original es redueix 
d’una forma molt considerable i el nou motor és més fàcil de fabricar, disminuint 
així els costos de producció. De fet, només cal incorporar el nou mòdul amb la 
turbina-fan, a la part posterior del nucli turbojet, i seguidament la tovera. L’eix 
de la turbina i fan és independent a la resta d’eixos del nucli.  
 
L’únic desavantatge en disseny és la complexitat de l’última turbina que 
incorpora el fan. Aquesta peça treballa en condicions molt dispars, la part 
interior treballa a les altes temperatures de la turbina, mentre que l’exterior 
treballa a les baixes temperatures de les grans altituds. Això exigeix un bon 
estudi i disseny de materials. 
 
Ara per ara no és un bon disseny, té un consum específic molt més alt que els 
turbofans, que en la immensa majoria dels casos no compensa l’avantatge de 
la simplicitat, i menys en l’actualitat que els turbofans ja no es plantegen com a 
redissenys d’un turbojet a l’hora de dissenyar-los i que el preu del petroli no 
para de pujar.  
 
No obstant, tot i que en aquest moment l’aftfan no sembli un disseny pròsper, la 
idea d’un fan posterior s’ha aplicat amb èxit en el propfan, motor que veurem 
més endavant, i amb millores significatives d’eficiència respecte al turbofan 
normal. Motiu pel qual, cap la possibilitat de que una millora en el disseny 
original de l’aftfan pogués donar millors resultats, i tot i així, encara que això no 
s’aconseguís, l’aportació del aftfan al propfan ja fa que l’existència d’aquesta 
configuració no hagi estat en va, perquè com veurem més endavant, el propfan 
de General Electric impulsa els seus fans amb un sistema de connexió directa 
a la turbina idèntic al de l’aftfan.  
 
De fet, aftfan i propfan de fan posterior, són dos motors ideats per General 
Electric, de forma que el propfan amb fan posterior vindria a ser aquesta millora 
de l’aftfan que el fa més eficient, ja que segurament General Electric ha fet 
servir com a punt de partida l’aftfan per desenvolupar el seu propfan.  
 
 
1.5.2. Característiques 
 
• Empenta: 220 kN 
• Bypass: 2 - 3 
• Relació de compressió: 30 - 40 
• Mach òptim: 0,8 - 0,9 
• EGT: 600 - 1100ºC 
• Flux màssic: 300 - 500 kg/s 
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1.5.3. Desenvolupament 
 
El concepte va ser creat a finals dels anys 50 per General Electric. El primer 
motor d’aquest tipus va ser el CJ805, derivat del turbojet J79. Aquest motor 
només es va fer servir en un avió, el Convair 990 Coronado, que en el seu 
moment va ser l’avió comercial més ràpid del món. Tot i això, aquesta 
configuració no va prosperar i es va deixar de fer servir. El motiu principal és la 
falta d’eficiència.  
 
Un motiu per el qual aquest tipus de configuració es va fer servir és la 
simplicitat mecànica. Derivar un turbofan d’un turbojet convencional 
comportava un redisseny complet del motor, mentre que en la configuració 
d’aftfan, en el cas del turbojet J79 per exemple, no era necessari fer 
modificacions tan profundes.  
 
En concret el motor CJ805 era essencialment una versió amb fan del turbojet 
clàssic d’un sol eix. Per passar d’un turbojet d’un sol eix a un turbofan 
convencial, cal afegir com a mínim un altre eix, de forma que el compressor de 
baixa i el fan estiguin connectats a la turbina de baixa, i el compressor d’alta, a 
la turbina d’alta. En la configuració aftfan, la secció del fan i la seva turbina 
funcionen de forma independent a la resta del motor, això s’anomena “fan lliure 
flotant”.  
 
 
1.6. Ramjet o estatoreactor 
 
1.6.1. Descripció 
 
El ramjet és un motor que es propulsa com el turbojet original, fent servir 
només el flux de sortida de la tovera, però amb la diferència de que no té 
turbomaquinària. 
 
Els ramjets fan ús de l’alta pressió dinàmica de l’aire que entra per l’entrada del 
motor.  L’aire entra tant ràpid que al descelerar-se al difusor es comprimeix 
prou per passar directament a la cambra de combustió sense necessitat d’un 
compressor, de forma que s’elimina aquest, i en conseqüència, la turbina que 
cal per accionar-lo. L’aire que surt de la cambra de combustió va directe a la 
tovera.  
 
Per tant, el ramjet no té maquinària mòbil, la qual cosa li confereix una gran 
simplicitat. La gran majoria dels ramjets operen a velocitats supersòniques i fan 
servir un o més difusors d’ones de xoc obliqües que acaben en ones de xoc 
transversals.  
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Fig. 1.9 Esquema del ramjet 
 
 
Degut a l’absència de turbina, el ramjet pot operar a temperatures més altes 
que un reactor normal, de l’ordre de 2400 K, de forma que es pot obtenir més 
energia. Una de les limitacions del ramjet és l’estabilitat de la flama. En vol 
recte té prou continuïtat, però el motor ha de ser capaç d’oferir al pilot un ampli 
rang de maniobres i nivells de potència a la palanca de gasos sense que la 
combustió es pugui interrompre. Per això els ramjets disposen de sistemes per 
garantir la continuïtat de la combustió com per exemple suports o sostenidors 
de flama, que eviten que canvis en el flux d’aire l’apaguin o la desplacin fora del 
motor. El ramjet no pot accelerar partint de cero per si sol. Es necessita un altre 
motor que acceleri l’aeronau fins arribar al rang d’operació del ramjet on aquest 
es pot engegar. Un cop l’avió es troba a Mach 2-3 el ramjet opera de forma 
estable amb màxima eficiència. Per sota d’aquestes velocitats el ramjet és molt 
ineficient i a molt baixa velocitat el funcionament es pot interrompre. 
 
Els motors ramjet han arribat a funcionar a velocitats des de 45 m/s (160 km/h) 
cap amunt, però per sota de Mach 0,5 són molt ineficients i donen poca 
empenta. 
 
Un ramjet consta de: 
 
• Un difusor. 
• Una cambra de combustió. 
• Una tovera. 
 
El seu cicle termodinàmic és idèntic al del turbojet, té les mateixes fases, 
només difereix en que la fase 1-2 de compressió es duu a terme integrament al 
difusor, sense compressor, i que la fase 3-4 d’expansió es duu integrament a 
terme a la tovera, sense turbina.   
 
El ramjet es fa servir només en pocs avions militars com l’SR-71 i en míssils. 
Donat el seu rang de velocitats tant altes, no té cap aplicació civil en l’actualitat.  
 
Existeix una variant del ramjet anomenada “scramjet”, Supersonic Combustion 
Ramjet. Aquest tipus de ramjet es caracteritza pel fet de que l’aire que el 
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travessa no es desaccelera fins a subsònic, sinó que la combustió es produeix 
en un flux supersònic, per tant, cal una combustió molt ràpida, normalment amb 
hidrogen. D’aquesta manera l’scramjet o superestatoreactor pot volar encara 
més ràpid. És un motor que treballa a velocitats hipersòniques que poden 
arribar fins i tot a Mach 10. 
 
 
 
 
Fig. 1.10 Vehicle experimental X-43 propulsat amb scramjet 
 
 
L’scramjet es fa servir només per alguns projectes experimentals de la NASA 
de molt alta velocitat amb aeronaus no tripulades. El següent pas en velocitat 
després d’aquest motor és el coet, però aquest no és un dispositiu de 
turbopropulsió. 
 
 
1.6.2. Característiques 
 
• Empenta: 50 kN 
• Mach òptim: 3 - 5 o 6 - 8 per l’scramjet 
• TSFC: 60 - 80 g/(kN·s) 
• EGT: 2100ºC 
• Flux màssic: 25 - 100 kg/s 
 
 
1.6.3. Desenvolupament 
 
La primera patent d’un disseny de ramjet es va fer al 1908 per l’enginyer 
francès René Lorin. El primer ramjet que es va construir va ser el GIRD-08, a la 
Unió Soviètica, per Yuri Pobedonostsev al 1933. El primer avió propulsat per 
ramjet es va construir i va volar als Estats Units, seguint les investigacions i 
dissenys del francès René Leduc, al 1949.  
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1.7. Conclusió 
 
Per acabar aquest capítol situarem els motors que hem vist, en el mercat. 
Cadascun dels motors anteriors està dissenyat per operar en una regió diferent 
de velocitats i en àmbits diferents en alguns casos.  
 
Avui dia dintre de l’àmbit civil i militar cadascun dels motors anteriors s’utilitza 
segons el rang en distància dels vols a cobrir, el temps que es vol emprar i el 
cost que suposen aquests vols segons quina sigui l’elecció de motor. Sempre 
es buscarà l’opció més econòmica que compleixi els requisits de distància i 
temps (velocitat). 
 
 
Taula 1.2 Situació de cada motor en el mercat 
 
Motor Regió de velocitats Àmbit/Mercat 
Turbojet Mach 0,8 - 2 Civil/Militar (actualment en desús) 
Turbofan de baix 
bypass Mach 0,8 - 1,8 
Militar: Avions de combat i 
bombarders 
Turbofan d’alt bypass Mach 0,6 - 0,8 
Civil: vols internacionals i 
transoceànics 
Militar: Avions de transport 
Turboprop Mach 0,5 - 0,7 Civil: vols regionals Militar: Avions de transport 
Ramjet Mach 2 - 5 Militar: avions espia i míssils 
 
 
Cada tipus de motor operarà només dins un cert rang d’altitud i número de 
Mach (velocitat). Existeixen limitacions semblants de velocitat i d’altitud pel que 
fa a configuracions estructurals. És necessari, per tant, combinar les limitacions 
en les configuracions estructurals amb les limitacions dels sistemes de 
propulsió.  
 
En la Figura 1.11 podem veure una gràfica dels diferents límits implicats en el 
disseny d’aeronaus. Els límits de diferents tipus i orígens conformen àrees o 
regions en les que trobem les condicions d’operació de cada motor.   
 
Normalment, per adaptar les limitacions de l’estructura a les del motor, el que 
es fa és dissenyar l’avió entorn al motor que portarà. És a dir, es defineix com 
és aquest motor segons quina serà l’aplicació de l’avió, i després es dissenya 
l’estructura per que sigui capaç d’aguantar els règims i condicions d’operació 
del motor. 
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Fig. 1.11 Límits de vol 
 
 
 
 
Fig. 1.12 Límits operacionals dels motors 
 
 
La Figura 1.11 mostra els límits de velocitat i d’altitud aproximats dins els quals 
les aeronaus poden operar. Aquesta regió operativa es troba limitada pel límit 
de sustentació, el límit de temperatura i el límit de forces aerodinàmiques. El 
límit de sustentació es determina amb la màxima altitud de vol que correspon a 
una velocitat determinada. El límit de temperatura es determina a través dels 
límits tèrmics dels materials utilitzats en la construcció de les aeronaus. A 
qualsevol altitud donada, la màxima velocitat a la qual es pot arribar està 
limitada pels efectes d’escalfament aerodinàmic. A baixes altituds, la velocitat 
està limitada més aviat per les càrregues aerodinàmiques que no pas per la 
temperatura. Les regions operatives de totes les aeronaus es troben dins la 
regió limitada pels límits operacionals esmentats anteriorment. La regió 
operativa d’una determinada aeronau es determina amb el disseny de la 
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mateixa, però és una petita part de la regió operativa global. Superposades a la 
regió global de la Figura 1.11 es troben les regions operatives de diferents tipus 
d’aeronaus amb motor. Els límits operacionals de cada sistema de propulsió es 
determinen a través de les limitacions en els components del sistema propulsiu 
i es mostren a la Figura 1.12.  
 
Les tres Figures següents mostren les tendències generals d’alguns 
paràmetres amb la velocitat de vol per a cada sistema de propulsió. 
 
 
 
 
Fig. 1.13 Relació velocitat - empenta dels motors actuals 
 
 
En aquesta figura veiem com motors com el turboprop o el turbofan d’alt 
bypass tenen grans fluxos màssics en comparació amb el turbojet que es troba 
més a dalt per tenir la mateixa empenta amb menor flux màssic i per tant amb 
una major velocitat de sortida dels gasos, motiu pel qual és òptim per altes 
velocitats com Mach 1,5.  
 
Els motors que operen a baixes velocitats com el turboprop, tenen consums 
específics més baixos que els que operen a velocitats més altes. Per aquest 
motiu són la millor opció en quant a preu, no obstant, si parlem de viatges molt 
llargs, el temps addicional respecte un motor més ràpid com el turbofan pot ser 
un gran inconvenient de comoditat, i que fins i tot pot reduir l’avantatge del 
consum si la diferència de temps per cobrir la ruta, respecte un motor i l’altre, 
és prou gran. Per tant, el turboprop és idoni per vols curts on les diferències de 
temps no són considerables.  
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Fig. 1.14 Consum específic dels motors actuals 
 
 
             
 
Fig. 1.15 Eficiències dels diferents motors 
 
 
En la Figura 1.15 veiem com l’eficiència propulsiva en subsònic augmenta amb 
la relació de bypass, és a dir, obtenir la mateixa empenta movent més aire, 
però amb una menor velocitat de sortida.  
 
En els pròxims capítols veurem quines millores s’estan efectuant sobre els 
motors abans esmentats, i quins són els nous motors que podrien, en el futur, 
substituir als que hem vist fins ara, en cada segment del mercat. 
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CAPÍTOL 2. POSSIBILITATS DE MILLORA 
 
 
En aquest capítol veurem quins aspectes es poden i s’estan intentant millorar 
sobre els motors existents que hem vist en el capítol anterior, i sobre les 
possibilitats d’ampliar les aplicacions d’alguns d’ells per entrar en sectors del 
mercat on ara no tenen influència. Alguns exemples són els turboprops 
avançats que podrien competir amb els turbofans, i el possible ús futur de 
ramjets en aviació civil. 
 
 
2.1. Evolució de la turbopropulsió vers la tecnologia actual 
 
Els primers turbojets s’utilitzaren per a aplicacions relacionades amb l’alta 
velocitat, en canvi, no podien competir amb els tradicionals motors d’hèlix i 
pistó pel que feia a economia de combustible, fiabilitat i vida útil, entre d’altres 
coses. 
 
A fi d’aplicar la tecnologia dels turbojets a tot tipus d’aeronaus es buscaren, i 
encara avui dia es busquen, els següents propòsits: 
 
• Major eficiència global (producte de l’eficiència termodinàmica i 
l’eficiència propulsiva). 
• Motors amb una sortida de potència més gran. 
• Relacions entre sortida de potència i pes, volum o àrea frontal més 
grans. 
• Aconseguir l’economia i consum dels avions d’hèlix a velocitats més 
altes. 
• Vida útil, resistència i fiabilitat més grans. 
• Reducció dels gasos contaminants. 
• Reducció del soroll. 
 
I per tal d’aconseguir aquests propòsits calia i cal aprofundir en els següents 
aspectes: 
 
• Investigar sobre els processos de combustió: Augmentar el flux màssic 
específic a través de la cambra de combustió i reduir la caiguda de 
pressió total; Aconseguir prop del 100% d’eficiència de combustió.   
• Minimitzar les vibracions (incloent-hi els efectes aeroelàstics) i els 
fenòmens de fatiga associats. 
• Millora del disseny estructural i dels materials (composites i aliatges o 
ceràmics resistents a l’oxidació i a les altes temperatures). 
• Augmentar la capacitat tèrmica de la turbina millorant l’efectivitat de la 
refrigeració, augmentant també l’eficiència politròpica de la turbina. 
• Desenvolupar nous materials per aconseguir turbines que aguantin 
temperatures majors i augmentar així la temperatura d’entrada.  
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• Millora del compressor pel que fa a un flux màssic específic més gran, 
una relació de pressió per etapa més gran, una relació de pressió global 
més gran i una eficiència politròpica més elevada. 
• Desenvolupar avançades toveres d’empenta controlable i analitzar les 
interaccions d’aquestes amb l’aeronau. 
• Desenvolupar avançats sistemes de control per millorar el funcionament 
dels motors. 
• Augmentar encara més la relació de derivació dels turbofans, millorant la 
resta del disseny per evitar al màxim la reducció de la velocitat òptima. 
 
Tots aquests aspectes van ser i encara són de gran importància en l’evolució 
de la turbopropulsió, no obstant, sembla ser que la temperatura d’entrada a la 
turbina i el compressor són elements clau ja que els avenços en les seves 
tecnologies són un factor determinant en la velocitat de desenvolupament de la 
turbopropulsió. 
 
 
2.2. Millores potencials en la turbopropulsió 
 
Els avenços més significatius en la tecnologia de turbopropulsió podem esperar 
que vinguin de: 
 
• Millores en els motors existents: Turbofans d’alta relació de bypass per a 
velocitats subsòniques elevades i turbofans de baixa relació de bypass o 
turbojets purs per a velocitats supersòniques. 
• Millores en la integració avió motor. 
• Millores en la turbopropulsió de velocitats supersòniques elevades o 
hipersòniques. 
 
Les millores en els motors existents portaran a una elevada economia de 
combustible i a unes millors característiques de funcionament. S’espera que les 
eficiències politròpiques de la turbina i del compressor, que a finals de segle es 
preveia que fossin aproximadament del 95%, continuïn en augment. A més, 
podem esperar un increment considerable en les relacions de pressió per 
etapa. Igualment pel que fa a un augment en la temperatura d’entrada a la 
turbina, mitjançant la utilització de materials més resistents a les altes 
temperatures i a l’oxidació i a mètodes de refrigeració de les aspes més 
efectius. També s’utilitzaran materials compostos i dissenys estructurals més 
lleugers. Aquest progrés tecnològic pot esdevenir en un augment 
aproximadament del 20% en l’eficiència global del motor i en una reducció de 
pes per potència de sortida en un factor 2 o més. 
 
Pel que fa a l’evolució de turbofans d’alta relació de bypass destinats a 
velocitats de creuer subsòniques elevades, existeix una tendència important: 
Com més gran és la temperatura d’entrada a la turbina i més altes són les 
eficiències politròpiques del compressor i de la turbina, més altes són la relació 
de pressió òptima de la turbina de gas del motor i la relació de bypass del fan. 
Aquesta tendència porta a grans relacions de bypass. Així, la carcassa del fan 
serà un element de diàmetre relativament gran i a més contribuirà 
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substancialment a augmentar tant el pes com la resistència aerodinàmica del 
sistema propulsiu. Existeixen diferents solucions a aquest problema però al 
mateix temps no és possible predir quina és la més prometedora.   
 
Una manera de solucionar-ho és eliminant la carcassa del fan: Aquesta 
configuració, d’aspes corbades (similars a simitarres) rotant en sentits contraris, 
s’anomena propfan i pot ser molt important pel que fa a una millora en l’estalvi 
de combustible. Una altra possibilitat pot estar en el desenvolupament d’una 
configuració estructural per a velocitats subsòniques elevades on les grans 
carcasses dels fans realitzin dues funcions: Contribuir, en part, a l’estabilitat de 
l’avió (superfícies estabilitzadores horitzontals i verticals) al mateix temps que 
fan de carcasses. Com a tercera alternativa podria arribar a desenvolupar-se 
una configuració estructural capaç de mantindre una alta relació 
sustentació/resistència en vols a velocitats molt properes a la del so. En cas de 
que aquesta configuració arribés a desenvolupar-se la relació de bypass a 
velocitats de vol molt properes a la del so seria substancialment menor que a 
velocitats de vol subsòniques elevades i, per tant, un fan amb carcassa seria 
més aplicable. 
 
D’altra banda, podríem preguntar-nos si seria econòmicament viable un 
transport de passatgers a velocitats de vol supersòniques en vista als avenços 
en els transports de passatgers a altes velocitats subsòniques. La tendència 
general de la relació sustentació/resistència és que disminueixi quan augmenti 
el nombre de Mach mentre que la tendència general de l’eficiència global dels 
sistemes de propulsió és que augmenti quan augmenti el nombre de Mach. La 
relació sustentació/resistència d’un Boeing 747 comparada amb la del 
supersònic i desaparegut Concorde és més o menys de 3 a 1. S’espera que 
arribi a ser més o menys de 2 a 1 i, a més, que el pes estructural d’un avió 
supersònic disminueixi en gran mesura. Aquestes millores podrien ser el 
resultat d’avenços en les formes aerodinàmiques, en l’estructura, en els 
materials estructurals i en un millor ús de l’estabilitat artificial. L’eficiència global 
d’un motor en vol supersònic pot també ser millorada, incloent-hi la capacitat de 
volar a velocitat subsònica amb un sol motor. Això és important pel cas que un 
dels dos motors falli. Sota aquesta condició, s’hauria de poder completar el vol 
a velocitat subsònica sense cap reserva addicional de combustible. Sembla que 
avançats sistemes d’aeronaus de creuer supersònic tenen el potencial per 
aconseguir aquestes condicions i així tornar-se econòmicament viables.  
 
 
2.3. Possibles millores en aerodinàmica 
 
En el camp de l’aerodinàmica el principal objectiu de les investigacions que 
s’estan duent a terme és millorar l’eficiència d’hèlixs, turbines i compressors, i 
també reduir el soroll i augmentar la velocitat màxima de vol, en el cas de les 
hèlixs. Establir models matemàtics de l’aerodinàmica d’un motor és força més 
complex que fer-ho amb el flux exterior al voltant de l’aeronau.  
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2.3.1. Hèlixs 
 
Amés de les millores d’eficiència i la reducció de soroll, actualment s’està 
treballant per tal de que els turbohèlixs puguin volar més ràpid, apropant-los 
així a les velocitats de vol dels turbofans sense perdre les seves grans 
prestacions de consum. El problema bàsic d’un turbohèlix a altes velocitats 
subsòniques és que el flux al voltant de les puntes de l’hèlix pot arribar a 
velocitats supersòniques formant ones de xoc, de forma que l’eficiència cau 
ràpidament. Això també s’aplica per les aspes de propfans. Les solucions a 
aquest problema són simples en el camp teòric. Una és construir hèlixs més 
curtes, ja que a menys radi més baixes són les velocitats en les puntes. Una 
altra és dissenyar turbohèlixs que operin amb velocitats de rotació inferiors. 
Una altra és adequar el disseny per intentar evitar el bloqueig sònic. Una forma 
d’aconseguir-ho és introduir una certa "fletxa" o inclinació a les hèlixs, igual que 
es va fer amb les ales dels avions, amb això també s’aconseguiria reduir el 
soroll i augmentar l’eficiència. Els turboprops més moderns estan començant a 
fer servir una nova generació d’hèlixs aerodinàmicament més avançades, amb 
fletxes de entre 20 i 45 graus d’inclinació. 
 
Les hèlixs de nova generació i les aspes de propfan poden tenir inclinacions 
superiors a les de les ales dels reactors d’alta velocitat subsònica, degut a que 
en les hèlixs a la velocitat de vol afegim la de rotació. Cada flux d’aire al voltant 
d’una pala té un Mach crític (sempre per sota de 1) a partir del qual la 
resistència puja de forma exponencial degut a que el flux al voltant del perfil 
arriba a Mach 1 en algun punt (inici de la barrera del so). Degut a això canvia el 
comportament de l’aire i la pala es torna molt més ineficient. Aquest fenomen 
es coneix com divergència de la resistència. Per evitar-lo cal que les puntes de 
les pales no arribin a aquest Mach, que és el que limita tant la velocitat màxima 
de gir com la velocitat de l’avió. La velocitat global que “veuen” les puntes de 
les aspes és una combinació de les dues. Per efectes de l’aerodinàmica, quan 
el caire d’atac està inclinat respecte la direcció del flux incident, el flux al voltant 
del perfil experimenta velocitats menors, aconseguint així nombres de Mach 
més baixos en les puntes i evitant les ones de xoc gràcies a aquesta inclinació. 
Aquest efecte es pot veure esquematitzat en el llibre de J.D. Anderson, 
“Introduction to flight”, (veure [7]).  
 
 
            
 
Fig. 2.1 Efecte de la inclinació de l’ala sobre el Mach “observat” per un flux 
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Segons aquesta teoria, com la secció transversal del perfil només percep la 
velocitat perpendicular al caire d’atac, menor a la velocitat del vol, el Mach crític 
en la direcció de vol es divideix entre el cosinus de l’angle de fletxa, 
augmentant així el seu valor. L’angle de fletxa disminueix el nombre de Mach 
que experimenta el perfil en M∞ cos Ω, on M∞ = nombre de Mach del vol i Ω = 
angle de fletxa. En la Figura 2.1, quan la velocitat de vol arribi a Mach 0,808, el 
perfil experimentarà el seu Mach crític de 0,7. Per tant, introduint la inclinació 
en el perfil es retarda la divergència de la resistència. En realitat aquesta 
explicació és una simplificació de la realitat, en la qual el problema és 
tridimensional i una mica més complex, no obstant, aquesta simplificació és 
força útil per al disseny.  
 
En la següent Figura tenim una gràfica de com afecta la inclinació d’un perfil 
amb una relació d’espessor - corda (t/c) del 4%, al seu coeficient de resistència 
(Cd) segons el nombre de Mach del flux incident. Podem veure que poc abans 
de Mach 1 la resistència augmenta de forma sobtada i que a més angle de 
fletxa, més disminueix el valor de la resistència en totes les velocitats, 
aconseguint que l’augment exponencial en la resistència es produeixi en valors 
de Mach més grans i propers a 1. 
 
 
 
 
Fig. 2.2 Efecte de la inclinació de l’ala en el seu coeficient de resistència 
 
 
Una altra solució és l’ús de perfils amb secció més prima i més optimitzats per 
les altes velocitats, de forma que el seu Mach crític sigui més alt i proper a 1. 
Les noves hèlixs avançades tenen la característica de ser més primes en 
secció que les convencionals de forma que tenen una àrea frontal menor i per 
tant menys resistència. Això incrementa el nombre de Mach en el qual apareix 
el fenomen de la divergència. Aquesta disminució de grossor ha sigut possible 
gràcies al fet de fer servir nous materials més resistents que poden suportar les 
mateixes càrregues tenint una secció més prima i fent servir hèlixs amb un 
major nombre d’aspes que les convencionals de forma que els esforços queden 
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més repartits. El disseny d’una hèlix eficient d’alta velocitat implica cinc 
paràmetres principals: nombre d’aspes, ample de l’aspa (corda), angle de 
fletxa, grossor i diàmetre.  
 
A partir d’aquí podem deduir que un turboprop o un propfan difícilment podran 
assolir velocitats supersòniques pel fet de tenir aspes exteriors sense carenat. 
En els turbojets o reactors supersònics, tot i estar volant en supersònic, el 
difusor de l’entrada del motor redueix la velocitat de l’aire ingerit de forma que 
dins del motor el flux és subsònic. Degut a l’absència de carenat, això no es 
possible amb les hèlixs. 
 
 
2.4. Recerca de nous combustibles 
 
Un altre camp que aclapara investigacions i esforços per augmentar les 
prestacions i les possibilitats de la propulsió és la recerca de nous 
combustibles. Es busquen nous carburants que siguin menys nocius, més 
barats i amb major poder calorífic que els actuals. 
 
En l’actualitat la gamma de combustibles que es fa servir en l’aviació ha de 
complir amb uns requeriments força exigents per donar al motor el màxim 
rendiment i mínim desgast, tot i que un motor de turbina és més tolerant que un 
de pistó amb combustibles de baixa qualitat o de baix octanatge.  
 
Aquests requeriments no només són estrictes per poder obtenir el major 
rendiment, sinó també per l’ampli espectre de situacions i condicions 
ambientals en les que opera un avió, des de les condicions de terra, fins a les 
baixes pressions i temperatures que podem trobar a 11000 m.   
 
Amb tot això els combustibles actuals ja compleixen amb requeriments com: 
 
• Alt poder calorífic. 
• La combustió ha de ser eficient en totes les condicions de vol. 
• La reencesa dels motors en ple vol ha de ser fàcil. 
• El productes derivats de la combustió han de produir una deterioració 
mínima que garanteixi un temps entre sessions de manteniment (TBO 
Time Between Overhaul) prou llarg. 
• El combustible ha de tenir prou propietats lubricants per permetre un bon 
funcionament de les parts mòbils del sistema d’injecció, com les 
vàlvules. 
• El combustible ha de ser fàcil de manipular i emmagatzemar, 
particularment en aeroports amb temperatures baixes. 
• El contingut de sofre no ha de sobrepassar el 0,4%. Aquesta substància, 
un cop cremat el combustible, emet diòxid de sofre (SO2), que és un dels 
responsables de la pluja àcida, i que provoca corrosió en el motor al 
mesclar-se amb l’aigua de la humitat de l’aire i la que surt de la 
combustió. Aquesta substància mesclada amb aigua produeix àcid 
sulfúric. 
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L’únic camp on no s’apliquen criteris tan exigents és el de l’aviació amb motor 
de pistó, normalment aviació esportiva o particular on es fan servir motors de 
Benzina i diesel. En aquests casos estem parlant d’avions que no operen en 
condicions tan extremes. 
 
Per a la resta el combustible emprat és el querosè, del que existeixen diferents 
varietats segons el tipus d’avió on es vulgui fer servir. Aquestes varietats es 
diferencien en propietats com la volatilitat, el punt d’ignició, punt de 
congelació...  Les diferències entre cada tipus de combustible s’aconsegueixen 
amb additius que canvien certes propietats, com per exemple els 
anticongelants, i amb diferències en el procés de refinament del petroli.  
Segons l’entorn de l’avió que el faci servir cal un tipus de querosè diferent que 
s’adapti al perfil d’aquell avió. Donats els diferents perfils de cada avió, 
velocitat, altitud, missió..., existeixen una sèrie d’estàndards per al querosè: 
 
• JET A-1: És el querosè aplicat a l’aviació civil. La seva principal 
característica és el seu punt de congelació a -50ºC, especificació creada 
per als avions d’alta velocitat subsònica de llargues distàncies com 
aeronaus per a vols transatlàntics. 
• JP-4 i JP-5: Aquests dos estàndards són militars i estan pensats per als 
avions de combat. Aquestes variants es caracteritzen per tenir una 
volatilitat baixa, necessària en avions àgils que poden pujar a grans 
altituds molt ràpidament i que necessiten evitar pèrdues de combustible 
degudes a l’evaporació per la baixa pressió. L’estàndard JP-5 és molt 
similar al 4, amb la diferència de que té un punt d’ignició més alt, 
concretament de 60ºC, i és l’ utilitzat per avions navals. El punt d’ignició 
més alt dóna una major seguretat per la manipulació i 
l’emmagatzematge del combustible en portaavions. En l’actualitat el JP-8 
està substituint al 4. 
• JP-6 i JP-7: Aquests són els estàndards per avions militars d’altes 
velocitats supersòniques com per exemple l’SR-71. Aquests 
combustibles han de ser tèrmicament estables, això vol dir que han de 
ser capaços d’absorbir certes quantitats de calor sense que es 
produeixin formacions de carboni que es pugin acumular en el circuit de 
combustible. Aquesta característica és especialment rellevant pel fet de 
que els avions tan ràpids fan servir el combustible de les canonades i 
dipòsits per refrigerar la superfície exterior escalfada per la fricció amb 
l’aire.  
 
Com veurem a continuació en l’actualitat s’estan desenvolupant nous 
combustibles per aviació i nous sistemes que permetin fer servir combustibles 
existents que fins ara no es podien aplicar a l’aviació com l’ hidrogen. Es 
persegueixen objectius com reduir costos, especialment amb les constants 
pujades actuals del petroli, i reduir les emissions contaminants. 
 
Investigacions com aquestes són de vital importància per evitar que en el futur 
l’encariment dels bitllets per la situació de crisi petroliera, restringeixi l’accés al 
transport aeri a les classes altes. Cal remarcar que ens vols d’uns 200 
passatgers, el combustible suposa fins a un 25% dels costos directes per 
l’operador.  
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2.4.1. Procés Fischer - Tropsch (biocombustibles) 
 
El procés Fisher - Tropsch és una reacció química de síntesi en la qual, carbó o 
gas natural, una mescla de monòxids de carboni, biomassa i hidrogen, es 
converteixen en hidrocarburs líquids de diferents tipus. Aquesta reacció es duu 
a terme mitjançant catalitzadors com per exemple el ferro, níquel o cobalt.  
 
El principal objectiu d’aquest procés és produir combustibles i lubricants 
sintètics de composició molt similar als derivats del petroli. Aquests nous 
combustibles ja s’han provat amb èxit en cotxes, camions i avions. Un dels 
principals productes que ja es produeix a una certa escala és el diesel sintètic, 
que ha demostrat funcionar amb bons resultats en motors diesel sense que 
hagi estat necessari modificar-los. 
 
Aquest procés és el que ha donat lloc als coneguts recentment com a 
biocombustibles. El procés té lloc a entre 150 i 300ºC a una pressió de varies 
dotzenes d’atmosferes. Amb temperatures més altes s’acceleraria el procés 
però perdent qualitat i generant més metà residual.  
 
Aquest procés va ser inventat als anys 20 pels investigadors alemanys Fanz 
Fisher i Hans Tropsch, treballant al Kaiser Wilhelm Institute. Amb el pas del 
temps s’han afegit alguns canvis i ajustaments que han permès obtenir 
diferents productes amb diferents variants del procés, per lo que ara tota 
aquesta tecnologia es coneix com “La química o síntesi Fisher - Tropsch”, 
donat que fa referència a una àmplia varietat de processos químics. 
 
El procés va ser inventat per la falta de petroli que patia Alemanya a principis 
del segle XX. Gràcies a aquest descobriment Alemanya va poder utilitzar 
combustibles sintètics per fer front a la Segona Guerra Mundial. Al 1944 
Alemanya produïa fins a 124000 barrils diaris en 25 plantes. Després de la 
Segona Guerra Mundial, la captura de científics alemanys per les forces 
americanes va fer que aquesta investigació continués als Estats Units, creant-
se l’empresa Synthetic Liquid Fuels Act..  
 
En l’actualitat algunes empreses petrolieres i mineres ja comercialitzen 
combustibles obtinguts amb aquest mètode com per exemple Shell o Sasol que 
principalment produeixen Diesel, i també altres productes en menor escala. 
 
Tot i que aquest procés ja es fa servir des de fa anys, en l’aeronàutica pot 
començar a guanyar rellevància gràcies a la creació fa pocs anys, d’una 
empresa, anomenada Syntroleum, que està produint Diesel i combustibles per 
l’aviació amb aquesta tecnologia, i a que Shell també està començant a oferir 
combustible per l’aviació derivat d’aquest procés.  
 
El següent pas es va produir l’any 2006 amb l’inici de les proves d’un programa 
de la U.S. Air Force, que té com a objectiu la certificació d’una mescla amb el 
50% de querosè tradicional i l’altre 50% de combustible obtingut amb Fisher - 
Tropsch, com a combustible d’aviació. A finals d’aquell any va començar a volar 
en proves un B-52 fent servir aquesta mescla, i l’any següent es va fer el 
mateix amb un C-17. Els resultats van ser satisfactoris, les aeronaus van 
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mostrar un bon rendiment, i es va comprovar que l’ ús d’aquest combustible 
emet menys gasos contaminants. 
 
Certificant tant el B-52 com el C-17 per l’ús d’aquesta mescla, la USAF 
aconseguiria fer servir el nou combustible en les seves dues flotes que més 
consumeixen. Els següents passos a aconseguir són la certificació de la resta 
d’avions i finalment la certificació per l’àmbit civil. A terminis més llargs es 
perseguiran objectius com per exemple fer servir mescles amb un major 
percentatge del biocombustible per apropar-se el màxim possible al 100%. Els 
avantatges de fer servir aquests combustibles són la reducció de gasos 
contaminants i l’alternativa que plantegen al petroli i als seus preus en 
constants pujades. Això si, en l’àmbit econòmic seria necessari desenvolupar 
mètodes de producció i disposar de fonts dels reactius inicials que permetessin 
establir preus del producte final competitius. 
 
Un altre potencial d’aquesta tecnologia és que un dels productes inicials és el 
monòxid de carboni. Per això en l’actualitat s’estan buscant i desenvolupant 
tecnologies que permetin convertir el CO2, principal gas contaminant produït 
avui dia, en CO amb el que després es podrien obtenir biocombustibles. 
 
 
2.4.2. Hidrogen 
 
Un altre combustible que s’està investigant en l’actualitat és l’hidrogen. Aquest 
constitueix l’alternativa més important als combustibles fòssils. No obstant, l’ús 
d’hidrogen comporta algunes complicacions que encara s’han de resoldre per 
poder fer-ne un ús massiu, dintre del qual es trobi l’aviació. La principal d’elles 
és que es troba en estat gasós a temperatura ambient, a diferència dels 
combustibles actuals, en els que el fet de ser líquids comporta moltes més 
comoditats a l’hora d’emmagatzemar-los i manipular-los. 
   
Tot i l’existència d’aquestes complicacions, desenvolupar mètodes per fer servir 
l’hidrogen val la pena donat que aquest té molts avantatges respecte els altres 
combustibles. El principal avantatge de treballar amb hidrogen és el seu alt 
poder calorífic, que triplica el del querosè. Concretament el querosè té un poder 
calorífic de 43000 kJ/kg de carburant, mentre que l’hidrogen té 118000 kJ/kg. 
Això afecta de forma directa al rang i la capacitat de càrrega de l’avió. Un avió 
amb el mateix pes de combustible podria arribar tres vegades més lluny, o bé, 
per un mateix abast de distància, només cal carregar un terç de pes en 
combustible.  
 
Un altre aspecte a destacar és que la combustió de l’hidrogen és molt més neta 
que la del querosè. L’ús del querosè emet en la seva major part aigua i CO2, 
però també es desprèn en quantitats més petites un ampli espectre de gasos 
contaminants, principalment diòxid de sofre SO2, monòxid carboni CO, òxids de 
nitrogen NOX, i hidrocarburs que no han arribat a cremar. En canvi la reacció de 
l’hidrogen emet en la seva majoria aigua, tot i que també es desprèn una petita 
quantitat de òxid de nitrogen NO, inferior a la produïda amb querosè. 
34  Anàlisi de l’estat actual i investigació per la millora de les tecnologies de turbopropulsió 
El  primer repte tecnològic que cal superar és l’emmagatzematge a l’avió de 
l’hidrogen. Donat que és un gas, emmagatzemar-lo en les condicions d’ambient 
no permetria carregar gaire quantitat, per tant, la idea és contenir-lo en els 
tancs en estat líquid, però per això és necessari tenir-lo a temperatures 
extremadament baixes, de l’ordre de 20 K. En conseqüència cal desenvolupar 
tancs criogènics per l’aviació. I tot i tenir l’hidrogen a una temperatura tan baixa, 
el seu volum específic és 12 vegades superior al del querosè. Contrastant això 
amb el seu poder calorífic el triple de gran, caldrien dipòsits quatre vegades 
més grans per cobrir el mateix rang en distància. 
 
Amb aquestes condicions cal desenvolupar materials i dipòsits que garanteixin 
un bon aïllament i sistemes que retornin l’hidrogen a l’estat gasós abans 
d’entrar a la cambra de combustió. Altres qüestions que caldrà resoldre són les 
modificacions necessàries en els motors, especialment en l’arquitectura de la 
cambra de combustió, i diferents aspectes de seguretat per les possibles fuites 
de gas dels dipòsits i la pèrdua d’hidrogen a través de les parets dels 
contenidors. Un sistema de seguretat que ja s’està desenvolupant consisteix en 
una vàlvula d’escapament situada  a la punta de l’estabilitzador vertical, a la 
part més alta, que podria obrir-se automàticament per alliberar el gas en cas 
que el sistema electrònic de l’avió detectés fuites o problemes en l’estat del gas 
contingut. 
 
Un dels equips d’investigació més importants que en aquests moments està 
treballant sobre aquesta qüestió és una divisió de l’empresa d’aviació alemanya 
Dasa, que està treballant per construir un prototip d’avió d’hidrogen en base a 
un Dornier 328JET modificat, juntament amb l’empresa russa Tupolev. Per 
abaratir costos, sobre l’avió original s’instal·larien dos grans tancs d’hidrogen 
sota les ales per no tenir que efectuar les modificacions estructurals que serien 
necessàries per allotjar el tancs a l’interior. Després s’haurien de substituir els 
motors per uns altres adaptats al nou combustible. 
 
 
 
 
Fig. 2.3 Un dels projectes consisteix en un avió amb dos tancs subalars 
 
 
L’ús habitual d’hidrogen en l’aviació és una fita que encara trigarà 20 o 30 anys 
en assolir-se. No només cal superar els obstacles tecnològics, cal 
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desenvolupar mètodes que permetin que l’ús d’aquest combustible sigui 
econòmicament viable. Això implica els costos de producció de l’hidrogen i els 
costos de les tecnologies d’emmagatzematge i tractament per les aeronaus, a 
més caldria adaptar les infraestructures aeroportuàries. 
 
 
2.5. Ús de l’estatoreactor en l’aviació civil 
 
La incapacitat dels ramjets de posar-se en marxa amb l’avió parat a terra ha 
constituït un llast per al seu ús en l’aeronàutica. Tot i això, en el passat es van 
dur a terme investigacions per desenvolupar un motor que pogués solventar 
aquest problema. El resultat va ser un motor híbrid turbojet - ramjet anomenat 
turboramjet. Només es va fabricar un model d’aquest motor, el J-58 que 
propulsa al SR-71. Es tracta d’un motor que es pot convertir de turboreactor a 
ramjet amb un sistema intern de comportes que aïlla la turbomaquinària de 
l’exterior quan es fa servir com a estatoreactor. Gràcies a això l’SR-71 
Blackbird pot arribar a velocitats de fins a Mach 3,3.  
 
Tot i que no es van desenvolupar més versions del turboramjet, durant els anys 
80 als Estats Units es van dur a terme investigacions sobre quins serien els 
principals requeriments per produir un avió de transport hipersònic de 
passatgers que podria enlairar-se com un avió convencional i fer servir els 
ramjets durant el creuer. Cal remarcar que es tractava d’una època amb unes 
circumstàncies polítiques i econòmiques força diferents a les actuals. Durant la 
segona meitat d’aquella dècada, el petroli als Estats Units va assolir preus molt 
baixos, i Estats Units no es volia quedar enrere en el camp del transport 
supersònic de passatgers respecte Europa, que feia anys que ja tenia en servei 
comercial el seu avió supersònic de passatgers, el Concorde. 
 
Programes com l’Hiper X, X-30 NASP o l’MD 2001, duts a terme per la NASA i 
alguns constructors aeronàutics com McDonell Douglas, van suposar els 
primers avenços importants en el camp del transport comercial amb ramjet. Es 
van establir els principals requisits tecnològics i les principals barreres físiques 
a superar: 
 
• Desenvolupar estatoreactors capaços d’operar fins a Mach 3 amb un 
consum econòmicament viable. 
• Desenvolupar un fuselatge capaç d’operar a aquestes velocitats oferint 
la mínima resistència i capaç de suportar les altes pressions dinàmiques. 
• Recerca de nous materials més lleugers i resistents.  
• També calia trobar mètodes o sistemes de refrigeració per mantenir el 
fuselatge a una bona temperatura, la fricció de l’aire a aquestes 
velocitats produeix un cert escalfament de la superfície. 
• A partir de velocitats de entre Mach 6 i Mach 8 els fluxos tèrmics que ha 
d’aguantar l’estructura són enormes, es donen condicions similars a les 
d’una reentrada. 
• Una forma de poder viatjar a velocitats per sobre de Mach 5 sense patir 
la enorme resistència seria volar a altituds molt elevades, properes a 
l’entrada en òrbita on la densitat atmosfèrica és molt baixa. 
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Finalment molts d’aquests programes es van anar cancel·lant degut a la 
magnitud del pressupost que suposaven i als canvis polítics, especialment en la 
presidència, però per llavors moltes investigacions ja s’havien fet. 
 
Actualment la punta de llança en aquest camp són les investigacions que la 
NASA està duent a terme amb l’ X-43A, però el principal objectiu d’aquest 
programa no és el transport de passatgers, sinó la reducció dels costos de 
posar en òrbita un vehicle espacial mitjançant l’ús de l’scramjet. 
 
 
 
 
Fig. 2.4 Durant els anys 80 i 90 als Estats Units es va treballar en projectes 
d’avions comercials hipersònics com l’MD 2001 
 
 
En l’actualitat la nova conjuntura política i econòmica ha canviat molt el 
panorama de les investigacions aeronàutiques i la idea de desenvolupar una 
aeronau de transport d’aquestes característiques ha quedat en un pla molt més 
secundari que altres investigacions més recents, com totes aquelles enfocades 
a reduir els costos operatius dels vols subsònics d’alta velocitat, ja que aquests 
representen la immensa majoria del mercat civil. 
 
No obstant, encara cap la possibilitat de que en el futur es pugui veure fet 
realitat algun projecte d’aquestes característiques. Tot i les dificultats que 
puguin haver en el panorama polític - econòmic, des de fa dècades, una de les 
grans ambicions en l’aeronàutica ha estat la possibilitat de realitzar viatges 
intercontinentals com per exemple Nova York - Tokio, en dues o tres hores.    
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CAPÍTOL 3. ELS MOTORS DEL DEMÀ 
 
 
A més de les evolucions aplicables a la gamma actual de motors per millorar 
les prestacions, també és possible efectuar modificacions més profundes en el 
disseny fonamental dels motors anteriors per obtenir noves configuracions i 
reconvertir-los així en nous motors especialitzats en nous règims de velocitats i 
altituds i obtenint noves prestacions. 
 
En general aquestes modificacions responen a criteris vistos en el capítol 
anterior com per exemple augmentar el bypass el màxim possible en els motors 
d’alta velocitat subsònica. 
 
 
 
 
Fig. 3.1 Relació de bypass de les diferents configuracions 
 
 
En la figura veiem com partint del turbofan actual anem guanyant relació de 
bypass en els motors que s’han derivat d’aquest. Motors com el “geared 
turbofan”, el propfan, o l’ADP. Tots ells els veurem a continuació juntament amb 
altres. 
 
 
3.1. Turbofan de cicle variable 
 
Els turbofans actuals tenen una relació de bypass que els fa òptims per la seva 
operació en condicions de creuer. Aquesta és una consideració de disseny 
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totalment raonable donat que les condicions de creuer són les que es donaran 
durant la major part del temps d’operació en la gran majoria dels casos. No 
obstant en qualsevol vol, també hi ha una bona part del temps en les que l’avió 
no està operant en les condicions per a les quals el motor està optimitzat, en 
anglès es coneix  com off-design.  
 
Els requisits per l’enlairament, pujada, creuer, descens i aterratge, (i vol 
supersònic en els avions militars), són diferents i idealment, el motor hauria 
d’estar adaptat o optimitzat per cada fase o cicle del vol. El turbofan de cicle 
variable respon a aquest concepte en quant a la relació de bypass. Degut a que 
mai ha sigut possible readaptar el motor en ple vol, sempre hi ha hagut un 
compromís en la selecció del cicle del vol al que el motor està adaptat, 
normalment és el creuer, però també existeixen avions per a vols curts on la 
fase de creuer és molt curta, o avions militars que segons la missió poden 
canviar constantment les condicions.  
 
En teoria un motor de cicle variable permet al sistema de propulsió tenir una 
relació de derivació adaptada a les condicions d’operació durant tot el vol, en 
totes les fases. Per aconseguir-ho, sobre un turbofan convencional s’instal·la tot 
un sistema de comportes accionades de forma automàtica que connecta la part 
davantera del nucli amb el conducte de derivació. 
 
 
 
 
Fig. 3.2 Esquema del turbofan de cicle variable 
  
 
Durant el vol un ordinador calcula la relació de derivació més adequada dintre 
de les disponibles i l’ajusta mitjançant les vàlvules. Aquest turbofan pot fins i tot 
convertir-se en turbojet tancant totes les vàlvules. Donada l’arquitectura dels 
turbofans, aquest concepte només és aplicable als de baix bypass, ja que en 
un d’alt bypass el fan té un diàmetre tan gran respecte al nucli que aquest 
sistema seria molt gran, car i pesat, apart de que comportaria un redisseny molt 
més gran del motor base.  
 
També cal dir que en un motor d’alt bypass aquest sistema no té tanta utilitat 
perquè els avions de passatgers tenen fases de creuer llargues i en condicions 
ambientals pràcticament constants. En aquest cas, el preu, complexitat i pes 
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addicional del motor difícilment es veuria compensat amb l’estalvi. En canvi, per 
un caça o bombarder estratègic la idea guanya importància perquè són avions 
molt més versàtils en quant als entorns d’operació i perquè fan servir turbofans 
de baixa derivació. 
 
Mentre la immensa majoria d’innovacions que s’estan duent a terme actualment 
en el motors d’aviació, van encarades a millorar el rendiment en condicions de 
creuer (design), el motor de cicle variable és un dels pocs conceptes que 
contempla la possibilitat d’estalviar combustible, augmentant el rendiment en 
altres fases del vol, que no son les més llargues (off-design).  
 
Com a exemple cal destacar el cas del motor General Electric YF-120, un dels 
dos motors que es van oferir per al programa ATF de la U.S Air Force a partir 
del qual es van desenvolupar els caces YF-22 i YF-23. Aquest motor va ser el 
primer turbofan de cicle variable que podria haver entrar en servei, tot i que 
finalment no va ser així perquè el motor que es va seleccionar per al programa 
va ser l’YF-119 de Pratt & Whitney, un turbofan LBPR convencional. El motiu 
de que no fos seleccionat va ser que la seva complexitat, que exigia un major 
manteniment, el seu preu, i el seu pes, no compensaven els guanys, 
probablement perquè aquesta tecnologia encara no està prou desenvolupada. 
Equipar l’YF-22 i l’YF-23 amb aquest motor els encaria considerablement i els 
dos avions ja eren prou cars de per si. 
 
No obstant cap la possibilitat de que en el futur un major avanç en el disseny 
d’aquest tipus de motor el converteixi en una bona alternativa. L’YF-120 a més 
d’un turbofan de cicle variable, és un supercrusing turbofan, concepte que 
veurem a continuació. 
 
 
3.2. Supercruising turbofan 
 
El terme anglès “supercruising turbofan” fa referència als turbofans de baix 
bypass que, conjuntament amb la seva aeronau, són capaços de volar en 
supercreuer. Supercreuer significa viatjar a velocitats supersòniques a altitud 
constant sense fer servir postcombustió, cosa que comporta un estalvi 
significatiu de combustible i una reducció del senyal infraroig. Aquest concepte 
s’aplica principalment a l’àmbit militar on els motors estan equipats amb 
postcombustió. Existeix el cas civil del Concorde que també té postcombustió. 
 
La postcombustió, que la majoria d’aeronaus militars fan servir per volar a 
velocitats supersòniques, és molt ineficient en comparació a la operació normal 
degut a les baixes pressions que hi ha al conducte de sortida. En general un 
avió que pugui volar a velocitat supersònica sense fer servir postcombustió 
tindrà més autonomia en vol supersònic que un altre que necessiti fer-la servir. 
Gràcies a això, per un mateix radi d’acció no cal carregar tant combustible, per 
tant, es disposa de més capacitat per càrrega útil.  
 
Realment no es tracta de cap modificació tecnològica concreta, sinó més aviat 
d’un turbofan amb una empenta en sec a altes velocitats, tan gran, que pot 
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superar la barrera del so. Això també implica al avió que el porta ja que és 
aquest el que determina la resistència. La capacitat de supercreuer, és doncs, 
un fruit de la combinació del motor i avió adequats. No obstant si cal destacar 
aquest tipus de motor de la resta de turbofans de baix bypass, és perquè és el 
factor més determinant per tal què l’avió en qüestió pugui volar en supercreuer.  
 
Aquests motors formen part d’una gamma relativament recent d’empenta molt 
alta. Motors com l’Eurojet EJ200, Pratt & Whitney F119 o el Volvo RM-12 tenen 
empentes en sec que ronden els 160 kN amb l’avió parat, mentre que els 
motors de caces anteriors es troben al voltant de 110 kN. Gràcies això els 
avions als que propulsen, Eurofighter, F-22 i JAS-39, tots ells d’última 
generació, poden volar en supercreuer. Aquests caces concretament són els 
primers que tenen aquesta capacitat i el seu desenvolupament ha servit també 
per desenvolupar aquest tipus de motor. 
 
 
 
 
Fig. 3.3 El caça YF-22 ha sigut una de les principals plataformes de proves  
 
 
En el passat alguns avions ja van aconseguir volar en supercreuer, però es 
tractava de casos concrets que sobrepassaven lleugerament Mach 1 i en certes 
condicions, com per exemple sense càrrega exterior. Els únics casos 
destacables són el del Concorde i el del seu rival rus Tu-144, que durant el 
creuer a Mach 2 no feien servir postcombustió. Això si, la necessitaven per 
superar el pic de resistència de la barrera del so, mentre que els caces d’última 
generació el poden sobrepassar en sec. 
 
Els turbofans preparats per al supercreuer en pocs anys es trobaran 
pràcticament en tots els avions de combat en servei, a mesura que es vagin 
retirant els antics. Tots el caces que s’estan desenvolupant actualment o que 
estan entrant en servei ja tenen aquesta capacitat per no quedar-se enrere en 
prestacions enfront dels seus rivals. Aquest motor també és un bon candidat al 
mercat civil supersònic si aquest torna a aparèixer després de la retirada del 
Concorde. 
Els motors del demà  41 
3.3. Turbofan amb reducció (Geared Turbofan) 
 
El turbofan amb reducció és un turbofan d’alt bypass de dos eixos, normalment 
de la configuració (2) de la figura 1.6 al capítol 1 (pàg.14), al qual se li ha afegit 
una caixa reductora o gearbox entre el fan i l’eix de baixa pressió. Aquesta idea 
prové del turbohèlix. 
 
 
 
 
Fig. 3.4 Configuració esquemàtica 
 
 
A mesura que s’incrementa la relació de bypass, la diferència entre el radi del 
fan i de la turbina de baixa pressió augmenta. En conseqüència si el fan ha de 
girar a la seva velocitat òptima, la turbina de baixa anirà massa lenta si tots dos 
estan directament connectats, i es requeriran més etapes a la turbina per 
extreure tota l’energia necessària. Fent servir un sistema reductor 
d’engranatges, amb la relació adequada, entre el fan i l’eix de la turbina de 
baixa, es pot aconseguir que tots dos operin a velocitats òptimes. La majoria de 
turbofans actuals són de dos eixos i sense reducció la qual cosa comporta 
aquest problema. General Electric i Pratt & Whitney ja estan desenvolupant els 
seus turbofans de nova generació amb reducció, el GEnx i PW8000, que 
tindran relacions de bypass majors a 11. S’espera que la següent generació 
d’avions de passatgers com el 787 o l’A350 es propulsin amb aquest tipus de 
motor. 
 
En les configuracions dels turbofans actuals d’alt bypass, fan, booster i turbina 
de baixa giren sobre el mateix eix a velocitats de l’ordre de 2500 rpm en creuer. 
Per una altra banda, el compressor d’alta i la seva turbina giren en el segon eix 
a velocitats de entre 10000 i 11000 rpm. Dintre d’aquestes configuracions 
trobem que el booster sol tenir entre 3 i 4 etapes, el compressor d’alta entre 8 i 
10, la turbina d’alta 2 o 3 i la turbina de baixa entre 6 i 7.  
 
La idea principal en que es basa el turbofan amb reducció, és que en un 
turbofan normal de dos eixos, tant el booster com la turbina de baixa giren per 
sota de la seva velocitat òptima en termes d’eficiència aerodinàmica, perquè 
estan connectats directament al fan, el qual gira per sobre de la seva velocitat 
òptima. Afegint la reducció es pot baixar la velocitat d’operació del fan 
aconseguint així una reducció molt important del soroll i la millora d’eficiència i 
per un altre costat es pot augmentar la velocitat de l’eix de baixa portant-lo fins 
a les velocitats òptimes per al booster i la turbina de baixa. 
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La relació de velocitats òptima depèn molt de la mida del fan, a més diàmetre, 
cal major reducció. És per això que fins ara no s’havia aplicat la reducció, fins al 
moment l’índex derivació dels turbofans no era prou gran com perquè sortís a 
compte l’ús de la caixa reductora, però actualment l’índex és cada cop més 
gran i en conseqüència la mida del fan també. Això ha obligat als fabricants a 
desenvolupar reduccions que suportin la enorme potència que genera un 
turbofan. Normalment la reducció per als turbofans més grans és de 3 a 1. 
 
La clau per una bona eficiència dels components és mantenir les puntes dels 
àleps al voltant de Mach 1,1. Donat els seus diàmetres i temperatures 
d’operació, això suposa per la majoria de motors al voltant de 1100 rpm per al 
fan, 2800 per al booster i 3600 per la turbina de baixa. Donat que booster i 
turbina continuen directament connectats, es fa servir una velocitat més o 
menys bona per als dos, al voltant de 3300 rpm.  
 
Una altra alternativa per no fer servir la gearbox, és el motor de tres eixos, que 
ja porta anys en servei. Aquesta configuració només la fabrica Rolls  Royce per 
tenir la patent. En aquest cas booster i fan tenen cadascun la seva pròpia 
turbina i es troben en eixos diferents, per operar cadascun a la seva velocitat. 
Aquest motor però, pesa més, és més complex i requereix més manteniment.  
 
 
 
 
Fig. 3.5 Gearbox d’un turbofan amb reducció 
 
 
En la imatge veiem la caixa de reducció del geared turbofan. En aquest cas és 
una reducció de 3 a 1. L’eix d’entrada està connectat a l’eix de baixa velocitat 
del nucli (3300 rpm) i efectua la sortida a 1100 rpm. 
 
Segons General Electric, si una aerolínia substituís 20 dels antics avions de 
doble passadís per avions de nova generació impulsats amb motors turbofan 
amb reducció, podria estalviar fins a 5 milions de dòlars en combustible anuals 
graciés a tenir un 10% menys de consum específic. El nou Boeing 787 i el 747-
8 estaran impulsats per el turbofan amb reducció GEnx de General Electric. 
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Aquest motor amés té un índex de bypass molt alt per ser un turbofan gràcies a 
la reducció, concretament de 11, i està fabricat amb materials compostos. El 
seu disseny del nucli també presenta algunes innovacions, com el fet de que la 
turbina de baixa pressió i la d’alta giren en sentits oposats, augmentant així 
l’eficiència termodinàmica. 
 
En resum la introducció de la reducció representa un pas més per continuar 
augmentant la relació de bypass i obtenir els corresponents beneficis en 
consum sense perdre eficiència en el nucli. 
  
 
3.4. Propfan 
 
Propfan és un terme utilitzat per descriure un concepte de propulsió que 
combina les característiques del turboprop amb les del turbofan, d’aquí el nom 
de propfan. Els motors propfan són també coneguts com UHB Ultra High 
Bypass o UDF Unducted Fan, perquè tenen el fan a l’exterior, sense carenat. El 
disseny està concebut per oferir les prestacions i casi la velocitat d’un turbofan 
amb l’economia d’un turboprop. Els propfan es caracteritzen per tenir un índex 
de bypass altíssim (de l’ordre de 30 a 60) i pales d’alta velocitat amb fletxa i pas 
variable. Tècnicament el propfan és un punt mig entre el turbofan i el turboprop 
en quant a prestacions. Té un flux màssic major al turbofan motiu pel qual és 
més eficient, tot i que ha d’operar a velocitats lleugerament inferiors. Per una 
altra banda opera a velocitats més altes que un turboprop i amb menor 
eficiència.  
 
 
 
 
Fig. 3.6 Configuració d’un propfan amb fan posterior 
 
 
A mitjans dels anys 70, la crisi del petroli va obligar als principals fabricants de 
motors a buscar alternatives per baixar els consums sense empitjorar les 
prestacions. Donat que el turboprop és la variant de motor d’aviació que millors 
prestacions en consum ofereix, es va començar a treballar en el seu redisseny 
per adaptar-lo a les altes velocitats.  
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A més d’un acurat disseny de les aspes i afegir un segon fan, es van adoptar 
modificacions mecàniques. L’eix intern d’un reactor pot arribar fàcilment a 
velocitats de més de 15000 rpm. En canvi els fan han de girar a 2000-4000 
rpm. Per aconseguir-ho es va redissenyar la caixa de canvis del turboprop que 
reduïa la velocitat de gir fins a menys de 1000 rpm i es va adaptar a velocitats 
més altes. Més lluny va anar encara General Electric en el seu propfan, 
dissenyant un sistema de connexió directa entre els fans i la turbina, sense la 
intervenció de cap eix i eliminant la caixa de mecanismes de reducció, obtenint 
així els avantatges de la reducció de pes i complexitat, i suprimint les pèrdues 
mecàniques. En el desenvolupament d’aquest sistema General Electric es va 
servir de l’experiència obtinguda en l’aftfan, motor que havia desenvolupat anys 
abans. També es va comprovar que fer els fans contrarotatius i de petit 
diàmetre permetia volar més ràpid i amb menys consum.  
 
Aquest motor es va començar a desenvolupar als anys 80 i a finals d’aquesta 
dècada alguns avions de proves van volar propulsats per propfans. Alguns 
models d’aquest tipus de motor van superar els assajos i proves inicials i 
haurien d’haver començat a funcionar comercialment a principis dels 90. En les 
proves dels primers propfans es van obtenir resultats molt prometedors, en 
algunes circumstàncies es van arribar a obtenir consums específics fins a un 
30% menors respecte al turbofan. 
  
 
 
 
Fig. 3.7 Comparació del consum específic d’un propfan amb el d’altres motors 
 
 
Van ser uns resultats excel·lents per ser els primers prototips, cal remarcar que 
si s’haguessin desenvolupat models de producció, probablement s’haurien 
millorat encara més els resultats. Tot i això encara quedaven alguns aspectes 
per millorar.   
 
Es van reportar fortes vibracions i un soroll bastant superior al d’un turbofan 
convencional. Redissenys de l’hèlix i del sistema mecànic van aconseguir que 
complís les normatives acústiques Stage III i reduir la vibració a valors 
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admissibles, també es va aconseguir sobre el paper, dissenys que en teoria 
podrien arribar a complir la normativa Stage IV. Boeing i McDonell Douglas van 
començar a treure dissenys d’avions que utilitzaven el propfan, el Boeing 7J7 i 
el MD-94X.  
 
Era el motor del futur, semblava que deixaria desfasats a la resta de motors 
d’aviació civil, en els taulells de disseny anava evolucionant i perfeccionant-se 
cada cop més, fins i tot, els models de producció haurien sigut més eficients 
que els prototips. Però de sobte tot es va parar de cop. Els  fabricants van 
abandonar els projectes i van tornar al turbofan, doncs el preu del petroli no era 
tan crític com actualment i els costos de desenvolupament d’un nou motor són 
massa elevats. Rússia, no obstant, va continuar el desenvolupament que havia 
fet en paral·lel als fabricants americans, però es tractava de versions més 
convencionals i assemblades a un turboprop que a un propfan realment. 
 
Segons la posició del fan, existeixen propfans amb el fan al davant i propfans 
amb fan posterior. També existeix una varietat amb carenat. 
 
 
3.4.1. Propfans amb fan davanter 
 
Aquest tipus de propfan és un motor derivat del turboprop que es caracteritza 
per tenir  dues hèlixs al mateix eix que giren en sentits oposats. Aquestes hèlixs 
són de radi inferior al de la majoria d’hèlixs de turboprops i solen tenir un gran 
nombre de pales, al voltant de 8 cada una. Aquesta quantitat d’aspes i el fet de 
tenir dues hèlixs una darrere l’altra, fa que el comportament sigui similar al d’un 
fan sense carenat, per això, i pel fet de tenir una bona part de la potència 
destinada a propulsió directa, aquest tipus de motor no es pot considerar un 
turboprop amb hèlixs aerodinàmicament avançades. Al igual que el turboprop, 
les pales poden variar l’angle de pas.  
 
El principal exemple de propfan amb fan davanter (configuració tractora), és el 
rus Progress D-27 utilitzat en l’Antonov 70. Aquest és actualment l’únic propfan 
en servei, tot i que es tracta d’àmbit militar. L’Antonov 70 utilitza quatre 
propfans de més de 13000 cavalls. El propfan D-27 porta dues hèlixs 
contrarotants SV-27 de vuit aspes en l’hèlix davantera i sis a la posterior. 
Aquests motors han demostrat un consum específic d’aproximadament 0,13 
kilograms de combustible per cavall de potència i hora. Entre un 20 - 30% 
menys que els turbofans. 
 
 
3.4.2. Propfans amb fan posterior 
 
Per la part davantera són com un turbojet, però per la part posterior 
sobresurten visiblement de la carcassa dues files d’àleps que són contrarotants 
i que es troben connectats directament a dues turbines també contrarotants. 
Els dos fans són extensions exteriors de les seves turbines. Aquests àleps 
exteriors disposen a més, d’angle d’incidència variable per adaptar-se a la 
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velocitat del vol, i les turbines també ho poden fer optimitzant així el rendiment.  
Els fans i les seves turbines són independents a la resta del motor, no tenen 
cap connexió mecànica amb la secció davantera, que és com la d’un turbojet. 
Concretament el motor de General Electric GE36 va realitzar proves 
satisfactòries en avions MD-80 i B-727 amb millores significatives respecte als 
turbofans. Es un motor desenvolupat a partir del F-404, motor del F-18. Té un 
bypass de 35, molt més alt que els turbofans amb més alt bypass que només 
arriben a 9, i pot produir fins a 110 kN d’empenta. En els vols experimentals es 
va comprovar que pot estalviar fins a un 25% de consum específic respecte els 
turbofans convencionals, i operant en marges que poden arribar 0.8 Mach, la 
qual cosa significa poca pèrdua de velocitat a canvi d’una millora notable en el 
consum. 
 
 
 
 
Fig. 3.8 Turbina del General Electric GE36 
 
 
En la gràfica es veu la part posterior del GE36, composada per una turbina 
contrarotant de dotze etapes que impulsa el doble fan posterior, cada fan esta 
connectat a 6 etapes. Aquest tipus de turbina només té una fila de guies 
d’estator. La resta de guies són en realitat àleps de turbina fixats a una 
carcassa rotant, que gira en contra direcció d’un tambor rotant. Degut a que 
totes les files d’àleps de la turbina, menys la primera, extreuen energia, les 
turbines contrarotants poden operar amb més etapes que les normals sense 
patir tantes pèrdues d’eficiència. A les turbines unidireccionals, darrere de cada 
fila d’àleps del rotor hi ha una d’àleps fixos que no giren (estator), això provoca 
majors pèrdues d’eficiència que si l’estator girés en sentit oposat.  
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Les puntes dels fans poden arribar a velocitats de fins a 250 m/s i tenen un 
diàmetre de 3,5 metres. Les pales estan fabricades amb un compost de carboni 
i fibra de vidre, i disposen d’una pel·lícula de níquel al caire d’atac per protegir-
les de l’erosió. Com a element de seguretat, el control electrònic del motor el 
pot parar de forma ràpida i automàtica per evitar vibracions excessives en cas 
de trencar-se algun àlep del fan.  
 
El GE36 és el competidor directe del Pratt & Whitney - Allison 578-DX un altre 
propfan amb fan posterior similar, però amb una diferencia a destacar. El motor 
de Pratt & Whitney no fa servir el mètode de la turbina contrarotant per 
propulsar els fans posteriors, sinó que ho fa amb una caixa reductora, igual que 
els propfans de fan davanter, de manera que una sola turbina impulsa els fans, 
i és a la caixa reductora, on la transmissió es reparteix entre els fans, i en un 
d’ells es fa la inversió en el sentit de gir (configuració de la Figura 3.6). Aquesta 
configuració, te el desavantatge del pes de la caixa, el seu manteniment, i la 
necessitat d’afegir un sistema de lubricació.  
 
 
3.4.3. Propfans amb carenat (ADP) 
 
Una última configuració possible és l’anomenada ADP Advanced Ducted 
Propfan. Es tracta d’un propfan amb el doble fan dins d’un carenat de forma 
que ens queda un motor similar al turbofan, o a l’aftfan si el fan és al darrere. 
 
Tot i que d’aspecte és similar al turbofan, en prestacions té diferencies 
importants. Per exemple l’ ADP té un índex de bypass de entre 15 i 20, molt per 
sobre del dels turbofans. Donat que el carenat suposa una gran resistència 
addicional, el diàmetre de l’ ADP és inferior al de la resta de propfans. L’addició 
del carenat comporta avantatges com la reducció de soroll, o un lleuger 
increment en la velocitat màxima, gràcies a la seva funció de difusor.  
 
Amb l’ ADP tornem a tenir un punt mig, aquest cop entre turbofan i propfan.  
 
 
 
 
Fig. 3.9 Concepte d’ ADP de Rolls Royce 
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Amb tots aquests avantatges, si el propfan encara no s’ha posat en servei en 
l’aviació comercial és principalment pel soroll. Amb la seva quantitat d’aspes, la 
seva velocitat de gir, i el fet de no tenir carenat que envolti el fan (que pot 
arribar a atenuar molt el soroll), el propfan és un motor bastant sorollós i les 
normatives actuals de contaminació acústica són cada cop més exigents. Per 
tant, millorar el propfan per reduir l’emissió de soroll és una possibilitat a tenir 
en compte que podria significar la utilització comercial d’aquest motor. També 
cal dir que quan es va abandonar el seu desenvolupament, el preu del petroli 
no era l’actual de forma que no es va donar tanta importància als seus 
avantatges de consum, i el fet de tenir aspes visibles com els turbohèlixs és un 
factor que no sol agradar al viatger. 
 
No obstant amb la pujada dels preus dels combustibles i les, cada cop més 
exigents, normatives sobre contaminació i emissió de gasos, sembla que es 
podria tornar a posar en marxa el desenvolupament del propfan de nou. De fet, 
algunes aerolínies ja han mostrat el seu interès en equipar-se amb nous avions 
més ecològics, cosa que dóna més garanties als fabricants de motors que 
s’arrisquin amb la venda d’una gamma de motors diferents als actuals. En 
concret l’aerolínia EasyJet va fer a mitjans de 2007 una proposta d’avió 
ecològic que estaria propulsat amb propfans. Donat que tots els fabricants 
estan buscant la forma d’obtenir motors més eficients, aquesta sembla una 
opció bastant prometedora.  
 
 
3.5. Conclusió 
 
Com a resum general del que sembla que serà el futur de la propulsió, podem 
dir que probablement existirà un substitut per als motors més utilitzats dels que 
vam veure al capítol 1. En cada àmbit i segment del transport aeri ja hi ha 
motors candidats a propulsar les aeronaus del futur. 
 
En l’àmbit militar el turbofan de cicle variable i sobretot el supercruising turbofan 
ocuparan la immensa majoria del mercat. Aquest últim amés podria equipar els 
nous avions civils supersònics. Durant els anys 90 tant a Europa com als Estats 
Units es van iniciar programes con el Boeing HSCT, l’Aerospatiale ATSF o el 
British Aerospace AST, tots ells destinats a dissenyar el nou Concorde del 
segle XXI, que per tal de ser econòmicament viable havia d’estar propulsat amb 
turbofans militars de baix bypass que serien capaços de realitzar tot el vol 
sense postcombustió. Actualment l’únic programa actiu d’aquest tipus és el 
Sukhoi SSBJ, destinat a crear un jet supersònic de negocis.  
 
En l’àmbit civil sembla que el turbofan amb reducció podria tenir un gran 
impacte a curt termini donat que continua sent en la seva essència un turbofan 
com els actuals. Podria acabar sent el propulsor de la pròxima generació 
d’avions comercials. Per un altre costat, el propfan té les seves possibilitats 
condicionades per el preu dels combustibles per culpa de la seva estètica poc 
ortodoxa i sorollositat. Donat que és més econòmic que el geared turbofan, a 
més llarg termini podria ser necessària la seva incorporació si els preus dels 
combustibles continuen a l’alça els pròxims anys. 
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Fig. 3.10 Impressió artística de l’ATSF 
 
 
En la taula 3.1 podem veure els diferents relleus que es produiran en el futur 
entre els motors actuals i els de nova generació. 
 
 
Taula 3.1 Situació dels futurs motors en el mercat 
 
Motor futur Motor actual reemplaçat 
Regió de 
velocitats Àmbit/Mercat 
Turbofan de 
cicle variable Turbofan LBPR 
Mach 0,8 - 
1,8 Militar 
Supercruising 
turbofan Turbofan LBPR 
Mach 0,8 - 
1,8 
Civil: avions 
supersònics 
Militar: Avions de 
combat i 
bombarders 
Geared turbofan Turbofan d’alt bypass Mach 0,6 - 0,8 
Civil: vols 
internacionals i 
transoceànics 
Militar: Avions de 
transport 
Propfan Turboprop/Turbofan d’alt bypass 
Mach 0,5 - 
0,7 
Civil: vols regionals i 
internacionals 
Militar: Avions de 
transport 
Turboprop 
avançat Turboprop 
Mach 0,5 - 
0,7 
Civil: vols regionals 
Militar: Avions de 
transport 
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CAPÍTOL 4. RECERCA EXPERIMENTAL 
 
 
En aquest capítol utilitzarem el software de simulació de motors a reacció 
GasTurb 11, i el software de dinàmica de fluids Fluent, per comprovar quins 
avantatges poden donar algunes de les modificacions que hem vist en el segon 
capítol, i alguns dels nous motors del capítol 3, i  també farem alguns estudis 
d’optimització sobre els motors que ja es troben en funcionament en l’actualitat.  
 
 
4.1. Estudi sobre les hèlixs avançades 
 
A continuació comprovarem mitjançant el software de CFD, Fluent, els 
avantatges explicats al capítol 2 sobre les noves hèlixs avançades que 
incorporen nous perfils més eficients i forma de fletxa o simitarra a la punta, 
simulant les condicions sobre els fluxos d’aire al voltant de varies aspes amb 
formes diferents. Es realitzaran dos experiments, un per comprovar l’efecte de 
la forma de fletxa, i un altre per comprovar els avantatges de les millores en el 
perfil.  
 
1er experiment: efecte de la forma en fletxa 
 
En el primer experiment sotmetrem dos perfils diferents a fluxos de entre Mach 
0,5 i 0,6 que és de l’ordre de les velocitats en que operen tant les hèlixs dels 
turboprops avançats (prop de 0,6 i fins tot 0,7), com les dels convencionals 
(prop de 0,5). Els fluxos estan basats en les condicions de l’atmosfera 
estàndard (ISA) a 6000 metres (20000 ft), que és l’altitud de creuer habitual per 
als turboprops. Un dels perfils és una hèlix clàssica i l’altra és una hèlix en 
fletxa. Veurem que passa quan un perfil clàssic opera a les velocitats dels 
turboprops avançats i ho compararem amb les hèlixs amb fletxa que són les 
que realment estan dissenyades per aquestes condicions. Els dos perfils 
seleccionats tenen el mateix radi i la mateixa velocitat de rotació, de forma que 
tindrem una major igualtat de condicions i comprovarem només els efectes de 
l’angle de fletxa, una diferència destacable és que l’aspa avançada en la realitat 
amés de la fletxa també té un perfil més òptim, que en aquest experiment s’ha 
modificat per que sigui similar a l’aspa convencional. Les millores obtingudes 
per l’optimització del perfil per a velocitats més altes les comprovarem en el 
segon experiment. 
 
Condicions de simulació: (Atmosfera ISA a 6000 metres) 
 
• Temperatura: 249 K 
• Velocitat del so (α): 316 m/s 
• Densitat: 0,570 kg/m3 
• Pressió: 47178,5 Pa 
• Viscositat: K - epsilon (paràmetre del programa) 
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Càlcul de la posició dels perfils en la simulació i velocitat de flux 
 
Donat que en la simulació les aspes no giraran com en la realitat, sinó que 
estaran en una posició fixa, el flux a fer servir no serà aplicat a la velocitat del 
vol ni al mateix angle de pas de l’hèlix. El flux que es farà servir tindrà una 
velocitat i un angle d’incidència amb l’aspa que estaran calculats per ser 
similars als que experimenta la punta d’aspa real, que no només es mou 
frontalment sinó que amés gira. 
  
Les dues aspes de l’experiment pertanyen a l’avió C-130 i estan exposades al 
flux amb un angle d’incidència calculat en funció de les condicions en les que 
cada una opera. Generalment les aspes d’aquest avió, que són graduables en 
l’angle d’incidència, arriben al voltant de 45º d’angle de pas respecte la direcció 
de gir (θ), quan operen a la màxima velocitat de creuer. Fent servir aquesta 
dada en la simulació per als dos perfils, i vol a Mach 0,5 per al primer 
experiment i Mach 0,6 per al segon com a referència, i la velocitat de rotació 
corresponent a cadascun dels perfils, obtenim els següents càlculs: 
 
• L’hèlix té un angle de pas θ. 
• Per a cada hèlix tenim una velocitat de punta donada pel radi i les rpm. 
• Velocitat de punta:  
 
 
                                        v = ω · r                                    (4.1) 
 
  
• Angle de moviment de la punta d’aspa: 
 
 
⎟⎟⎠
⎞
⎜⎜⎝
⎛
⋅= r
volde.Vel
arctan ωδ       (4.2) 
 
 
• Angle d’atac (exposició): 
 
 
                                        β = θ - δ                                     (4.3) 
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Fig. 4.1 Gràfic dels angles d’operació calculats 
 
 
En cada simulació a diferent velocitat de creuer es farà servir l’angle 
d’exposició corresponent calculat amb aquest mètode. Per un altre costat està 
la velocitat del flux. Quan en la simulació es vulgui recrear una determinada 
velocitat de vol, la velocitat del flux a aplicar sobre el perfil haurà de ser 
superior per tenir en compte la velocitat de l’aspa produïda per la rotació, que 
es suma a la velocitat del vol. El càlcul és el següent: 
 
 
                  
( ) ( )22 rvolde.Velsimulatfluxdel.Vel ⋅+= ω       (4.4) 
 
 
Com la simulació s’efectuarà varies vegades per diferents velocitats de creuer 
la velocitat del flux es calcularà específicament per cada cas. 
 
Característiques dels perfils 
 
La primera és una aspa que simula la forma de l’hèlix de les primeres versions 
de l’avió de transport C-130, es tracta d’un perfil convencional antic amb forma 
recta i que opera a Mach 0,50 com a màxim.  
 
• Perfil: Hamilton - Sundstrand 54H60 
 
• Angle de fletxa: 0º 
 
• 100% RPM: 1020 rpm 
 
• Radi: 2,05 m 
 
• Relació espessor - corda: 0,085 
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La segona és l’hèlix de la nova versió del C-130, el C-130J, en la qual 
s’observa una fletxa de fins a 35º a l’extrem i que opera a Mach 0,62 com a 
màxim. Té les mateixes dimensions que l’hèlix antiga però amb la forma de 
fletxa.  
 
• Perfil: Dowty R391 
 
• Angle de fletxa: 35º 
 
• 100% RPM: 1020 rpm 
 
• Radi: 2,05 m 
 
• Relació espessor - corda: 0,09 
Resultats de la simulació 
 
Al capítol 2 vam veure que tot i que el perfil no arribi a Mach 1, el flux al seu 
voltant si que ho pot fer a nivell local en algun punt i això és el es tracta d’evitar 
per mantenir un bon nivell d’eficiència. Per tant, en l’experiment els paràmetres 
de referència i que tindrem més en compte són la velocitat del flux en cada punt 
del volum de la simulació, i el coeficient de resistència del perfil (CD). 
 
En primer lloc simulem una velocitat de vol de Mach 0,5, la típica de creuer per 
al C-130 convencional, aquestes són les característiques del flux: 
 
• Velocitat de vol: Mach 0,5 (158 m/s) 
• Velocitat de la punta d’aspa: 219 m/s 
• Velocitat del flux: Mach 0,85 (270 m/s) 
 
Seguint les equacions anteriors calculem la velocitat que ha de tenir el flux fent 
servir la velocitat del vol i la velocitat lineal de la punta d’aspa produïda per la 
rotació, en aquest cas la velocitat global en que operen les puntes és de Mach 
0,85.  En primer lloc donem un cop d’ull al perfil convencional 54H60: 
 
 
 
 
Fig. 4.2 Gràfica de les velocitats del flux d’aire dintre del volum de simulació 
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En la imatge veiem el perfil dintre del volum simulat, a la dreta tenim una figura 
que ens indica des d’on l’estem veient, per davant i per la part de l’intradós. En 
el gràfic de velocitat veiem que per la part de l’intradós el flux perd velocitat i es 
genera tota una regió de baixa velocitat, mentre que just a la part del caire 
d’atac on comença l’extradós passa el contrari, l’aire s’accelera i es crea una 
regió on la velocitat del flux es superior a la de la resta de l’aire que passa lluny 
del perfil sense “notar” la seva presència. Per tant, aquí tenim una primera 
demostració de que tot i que el perfil es mou per l’aire a Mach 0,85, en algunes 
àrees puntuals la velocitat de l’aire que travessa és superior, el perfil accelera 
una part de l’aire per on passa.  
 
Comprovant les dades de l’experiment ens queda que la velocitat màxima que 
assoleix l’aire al voltant del perfil és de 335 m/s, supersònica. El coeficient de 
resistència obtingut és de 0,283. En la realitat aquest perfil, el 54H60, opera en 
aquestes condicions sense que es superi el seu Mach crític, i si ens fixem en la 
vista lateral de la següent figura veurem que les àrees de major velocitat es 
troben una mica més avall que la punta, per tant, donat que a la realitat el 
moviment és rotatiu aquestes àrees no estaran exposades a un flux lliure tan 
ràpid com la punta, de manera que probablement no es generarà la regió de 
màxima velocitat del color més vermell. La punta, que és l’única regió amb la 
velocitat del flux de l’experiment no  presenta l’àrea de màxima velocitat donat 
que al ser l’extrem del perfil la influència disminueix.  Si mirem les velocitats de 
la Figura 4.3, la màxima que ens afecta es troba entre la regió de 319 i 302 
m/s. Just en la regió de Mach 1. El perfil real té una secció molt més treballada i 
provada en túnels de vent de forma que és més eficient que la nostra.  
 
Tot i que és molt important intentar evitar que alguna regió massa gran 
assoleixi velocitat supersònica, també és important que la mida de l’ona d’alta 
velocitat, subsònica o no, sigui la menor possible, ja que quan més gran sigui 
l’ona més energia provinent del motor estem perdent per falta d’eficiència. A 
continuació tenim una Figura de diferents tall transversals en el volum de 
simulació per veure la distribució de velocitats en cada regió. El tall de la secció 
vertical està realitzat a una altura del 75% del radi, el tall frontal en el punt de 
màxima grossor i el lateral, a pocs mil·límetres de l’extradós, just per sobre de 
la capa límit.   
 
  
 
 
Fig. 4.3 Diferents vistes del flux del perfil 
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En la imatge veiem que l’àrea d’alta velocitat es troba a la part central de 
l’extradós i comença a prop del punt de màxim grossor del perfil. Ara deixant de 
banda aquests resultats donem un cop d’ull a l’altra aspa.  
 
Els resultats per al perfil inclinat són considerablement millors, obtenim un CD 
de 0,183 i una velocitat màxima del flux de 314,7 m/s, aquest cop subsònica. 
Comparant els dos coeficients de resistència veiem un canvi significatiu, de 
0,283 a 0,183, això suposa una reducció del 35% si en lloc d’aspes fossin ales i 
a la realitat el perfil de velocitats fos uniforme, tot i que només hi ha inclinació a 
partir de més de la meitat del radi. Per tant, si fos un ala milloraríem més el 
resultat inclinant tot el perfil, però tenint el perfil de velocitats d’una aspa, els 
resultats ja són millors per si mateixos. En un esquema similar a l’anterior 
podem veure la interacció amb l’aire del nou perfil. 
 
 
 
 
Fig. 4.4 Diferents vistes del flux del perfil corbat 
 
 
En aquest cas s’aprecia una clara disminució del volum de la zona d’alta 
velocitat, que juntament amb la disminució de valor de la seva velocitat 
justifiquen la disminució del coeficient de resistència. Igual que en el cas 
anterior, cal remarcar un aspecte molt important, el perfil de velocitats a la 
realitat és de velocitats properes a 0 a la base i la velocitat màxima de rotació a 
la punta. Si observem detalladament a la vista lateral veiem que les regions de 
màxima velocitat no arriben fins a dalt de tot, és a dir, a l’única part on el flux 
exterior a la realitat és igual de ràpid que a la simulació.  
 
A la part superior del perfil, on comença la curvatura, ja no veiem cap regió 
dintre del rang més alt de velocitats, de entre 299 i 315 m/s, sinó que les 
velocitats estan entre 283 i 299. Per tant, com en l’única regió on apareixen 
àrees de màxima velocitat es troba considerablement distant de la punta, a la 
realitat el flux en aquestes zones és més lent i aquestes àrees de màxima 
velocitat no existeixen, és per això que no cal que el perfil tingui curvatura fins 
que no ens apropem a la punta. Per tant, podem considerar que la velocitat 
màxima que ens afecta es troba entre 283 i 299 m/s, això suposa que el CD 
encara és més baix del que hem vist anteriorment. Gràcies a això aquest perfil 
encara pot anar una mica més ràpid sense que s’arribi a produir la divergència 
de la resistència. 
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Resumint podem dir que la inclinació del perfil tot i estar present només a la 
punta produeix una millora general, però si ens fixem només en la part 
inclinada els resultats són encara millors, si en lloc d’una aspa fos una ala, 
només cal inclinar tot el perfil com es fa amb els avions.  
 
Per contrastar aquest resultats amb la teoria del capítol 2, deixem de banda el 
fet que el moviment de l’aspa és rotatiu i suposem per un moment que fos 
uniforme, si ens fixem en la part del segon perfil on hi ha inclinació, la velocitat 
es troba entre 283 i 299 m/s, a la mateixa alçada en l’altre perfil encara trobem 
àrees que arriben a 335 m/s. La teoria ens deia que inclinant el perfil la velocitat 
que experimenta es redueix multiplicant pel cosinus de l’angle. En el nostre cas 
la inclinació és 35º, suposant el millor dels casos, és a dir la velocitat màxima 
en el perfil inclinat és 283 m/s, respecte de 335 m/s equival a inclinar el perfil 
32,3º. En el pitjor dels casos, la velocitat màxima en el segon perfil és 299 m/s, 
això equival a inclinar el perfil 26,8º. Per tant, de la teoria vista al capítol 2 
podem dir que es tracta més aviat d’un model ideal, a la realitat els beneficis 
són una mica inferiors, en el nostre cas, el resultat és com si haguéssim inclinat 
el perfil entre 26,8 i 32,3º. 
 
A continuació anem a veure que passa si accelerem el vol a Mach 0,6, velocitat 
de creuer per al C-130J. 
 
• Velocitat de vol: Mach 0,6 (190 m/s) 
• Velocitat de la punta d’aspa: 219 m/s 
• Velocitat del flux: Mach 0,91 (289 m/s) 
 
Fem un cop d’ull a les diferents vistes: 
 
 
 
 
Fig. 4.5 Vistes a Mach 0,6 
 
 
Ara el perfil clàssic genera velocitats de fins a 349,7 m/s. Tot i que com abans, 
més aviat ens afecta la regió que acaba en 342 m/s, aquesta velocitat es troba 
molt per sobre de la velocitat del so de 316 m/s. Aquest perfil ja no és eficient 
en les noves condicions. En canvi si mirem els resultats del perfil corbat veiem 
que la màxima velocitat del flux és de 337,5 m/s i un cop més per sobre de la 
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zona de curvatura la màxima velocitat és inferior, 321 m/s com a màxim. És 
lleugerament supersònica, tot i que aquest és el pitjor dels valors, perquè cal 
remarcar que aquesta regió de color comença en 304 m/s i el valor de 321 
només es troba en les fronteres amb la regió més vermella que es troba lluny 
de la punta. Les vistes de les velocitats a Mach 0,6 són molt similars a les 
anteriors, però ara les regions de cada color representen velocitats superiors. 
 
 
 
 
Fig. 4.6 Perfil corbat a Mach 0,6 
 
 
En aquest nou cas el perfil antic Hamilton 54H60 queda clarament en 
desavantatge respecte del Dowty R391 degut a que ara, tot i que la diferència 
de velocitats és similar al cas anterior, en aquest cas la frontera subsònic - 
supersònic es troba entremig, i per tant l’últim perfil, tot i que molt just, encara 
es pot considerar útil, un major perfeccionament del perfil podria baixar una 
mica més la velocitat màxima del flux per aconseguir que operi amb un bon 
marge. En una perspectiva del flux al voltant de l’aspa s’aprecia com realment 
el volum de les ones d’alta i baixa velocitat són més petites que en el perfil 
recte. 
 
 
 
 
Fig. 4.7 Perfil corbat al volum de simulació. La línia vermella central és la regió 
d’alta velocitat 
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2on experiment: efecte de l’optimització del perfil 
 
En el segon experiment comprovarem com influeix en el rendiment substituir el 
vell perfil per un de nou dissenyat per operar a més velocitat. En aquest cas 
compararem el perfil emprat en el experiment anterior 54H60, amb dos nous 
perfils dissenyats específicament per aquest experiment. Les condicions 
ambientals de l’experiment seran les mateixes que en l’anterior.  
 
 
 
 
Fig. 4.8 Secció dels perfils a comparar 
 
 
Característiques dels nous perfils 
 
El perfils dibuixats per fer aquest experiment estan dissenyats per ser més 
aerodinàmics, de forma que són més prims i no tenen la forma habitual dels 
perfils d’ala o aspa, el segon encara conserva alguns trets com per exemple el 
caire d’atac en forma circular i que el punt de major grossor es troba a la part 
frontal. En canvi l’últim no presenta el típic caire d’atac ample, sinó que té el 
punt més ample a la part central, i és considerablement més prim que el primer. 
Per realitzar la prova els tres perfils han estat sotmesos a un flux equivalent a 
una velocitat de vol de Mach 0,85, és a dir, les condicions del primer 
experiment a Mach 0,5 amb una rotació de 1020 rpm. En aquest experiment 
però, ens oblidarem del tema de la rotació i treballarem com si l’aspa fos ara 
una ala que vola en línia recta amb la velocitat total que abans tenia l’aspa a la 
punta. 
 
Resultats de la simulació 
 
Si recordem el perfil 54H60, vam veure que en aquestes condicions ens 
donava un coeficient de resistència de 0,283 i una velocitat màxima de flux de 
335 m/s.  
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Mirant els resultats del segon perfil tenim un CD de 0,225 i una velocitat màxima 
de 328 m/s, amb que obtenim una certa millora d’eficiència que ens permet un 
petit estalvi en combustible i ens permetria anar una mica més ràpids. 
 
En el tercer perfil els resultats són encara millors amb un coeficient de 
resistència de 0,151 i una velocitat màxima del flux de 320 m/s.  
 
 
 
 
Fig. 4.9 Secció dels tres perfils 
 
 
Amb els resultats obtinguts podem comprovar que dissenyant el caire d’atac 
amb forma afilada, fent que el perfil tingui una relació espessor corda petita i 
dissenyant la superfície de l’extradós de forma que la part frontal que alineada 
amb el flux en els angles d’atac en que el perfil operi amb més freqüència, 
aconseguim reduir el seu CD.  
 
Per acabar l’estudi, ara veurem els resultats de sumar les 
millores del primer experiment i les del segon, agafant el 
perfil 2 que acabem de veure, i inclinant-lo 35º. 
 
Combinant les dues modificacions obtenim una velocitat 
màxima de 304 m/s i un coeficient de resistència de 
0,098, comparats amb els 335 m/s  i 0,283 de CD inicials, 
suposen avantatges significatius. Sempre és necessari, 
aconseguir totes aquestes millores, sense perdre 
coeficient de sustentació, i comprovant que el perfil serà 
capaç d’aguantar les càrregues a les que sigui sotmès en 
operació. 
 
Amés de les dues millores esmentades en aquest estudi, al capítol 2 vam veure 
que també podíem reduir el radi i baixar la velocitat de rotació per poder 
incrementar encara més la velocitat màxima de creuer. Per exemple, el nou 
avió militar d’Airbus A400M, amés de les millores vistes en aquest experiment, 
opera les hèlix amb velocitats de només 840 rpm, i és capaç d’arribar a 
velocitats de creuer de Mach 0,7. 
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4.2. Estudi dels turbofans de fluxos separats i barrejats 
 
En aquest estudi, compararem les dues varietats de turbofan HBPR que es fan 
servir a l’actualitat: El de fluxos separats i el de fluxos barrejats. Ambdues 
configuracions es mostren a les Figures 4.10 i 4.11 respectivament.  
 
Realitzarem l’estudi amb GasTurb 11. 
 
Les configuracions de GasTurb 11 que utilitzarem per a realitzar l’estudi seran: 
Geared Mixed Flow Turbofan i Geared Unmixed Flow Turbofan. 
 
 
 
 
Fig. 4.10 Configuració de fluxos separats 
 
 
 
 
Fig. 4.11 Configuració de fluxos barrejats 
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Empenta i consum específic 
 
En aquesta primera part de l’estudi el mode d’inicialització serà: 
 
• Scope: Basics. 
• Calculation Mode: Design. 
 
Per poder comparar dades de sortida haurem d’aconseguir que les dues 
configuracions operin, si no en les mateixes condicions, en condicions molt 
semblants. Per tant, haurem de fer coincidir les dades d’entrada d’ambdues 
configuracions. Les dades d’entrada a fer coincidir en ambdues configuracions 
es mostren a la Taula 4.1. La resta de dades d’entrada coincideixen per 
defecte. 
 
 
Taula 4.1 Dades d’entrada a fer coincidir en ambdues configuracions 
 
Condicions de creuer 
Altitude 12000 m 
Delta T from ISA 0 K 
Mach Number 0,82 
Intake Pressure Ratio (P2/P1) 1 
Outer Fan Pressure Ratio (P13/P2) Variable d’iteració 
Burner Exit Temperature (T4) 1700 K 
 
 
A part de fer coincidir les dades d’entrada, definirem en cadascuna de les 
configuracions una iteració a fi d’evitar valors d’algunes de les dades de sortida 
fora de límits. La variable d’iteració en ambdues configuracions serà la relació 
de pressió exterior del fan (P13/P2). En la configuració de fluxos separats 
iterarem per aconseguir que la relació ideal entre la velocitat de sortida a la 
tovera del bypass i la velocitat de sortida a la tovera del nucli (V18/V8,id) tingui 
un valor de 0,8. En canvi, en la configuració de fluxos barrejats iterarem per 
aconseguir que la relació entre la pressió a la sortida del bypass i la pressió a la 
sortida del nucli (P16/P6) tingui un valor de 1. Ambdós valors són 
termodinàmicament òptims. La definició de la iteració en ambdues 
configuracions es mostra a la Taula 4.2. 
 
 
Taula 4.2 Definició de la iteració en ambdues configuracions 
 
Configuració Variable Target 
Fluxos 
separats 
Outer Fan Pressure 
Ratio (P13/P2) 
Ideal Jet Velocity Ratio 
(V18/V8,id) 0,8
Fluxos 
barrejats 
Outer Fan Pressure 
Ratio (P13/P2) 
Bypass/Core Pressure Ratio 
(P16/P6) 1 
 
 
Per últim simularem un cicle amb cadascuna de les configuracions. A la Taula 
4.3 es mostren els valors d’empenta i consum específic obtinguts en la 
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simulació de cadascuna de les configuracions així com el percentatge 
d’augment o reducció que experimenta una configuració respecte de l’altra. 
 
Taula 4.3 Empenta, consum específic i percentatges d’augment o reducció 
d’ambdues configuracions 
 
Configuració Empenta (kN) 
Augment 
(%) 
Consum específic 
(g/(kN·s)) 
Reducció 
(%) 
Fluxos 
separats 42,53 2,45 
16,4787 
2,37 Fluxos 
barrejats 43,57 16,0877 
 
 
Tal com mostren els resultats de la Taula 4.3 la configuració de fluxos barrejats 
és millor tant pel que fa a empenta com pel que fa a consum específic si més 
no amb les condicions proposades a les Taules 4.1 i 4.2.  
 
 
Número de Mach 
 
Aquesta segona part de l’estudi comparatiu serà una extensió de la primera. 
Realitzarem un estudi paramètric per tal de veure com varien tant el consum 
específic com l’empenta en funció del número de Mach per a cadascuna de les 
configuracions. 
 
Variarem el número de Mach des d’un valor de 0,5 fins a un valor de 0,85 en 
passos de 0,01. En acabat, representarem aquests 36 valors en un gràfic on 
l’eix d’ordenades serà el consum específic i l’eix d’abscisses l’empenta. 
 
El resultat d’aquest estudi paramètric es mostra a les Figures 4.12 i 4.13 per la 
configuració de fluxos separats i per la configuració de fluxos barrejats, 
respectivament. El punt negre correspon al resultat de la primera part de 
l’estudi comparatiu i, per tant, a un número de Mach de 0,82 i als valors 
d’empenta i consum específic mostrats a la Taula 4.3. 
 
Comparant les gràfiques podem veure que per a qualsevol número de Mach la 
configuració de fluxos barrejats continua essent millor que la configuració de 
fluxos separats tant pel que fa a empenta com pel que fa a consum específic, 
és a dir, presenta una empenta més gran i un consum específic menor. Podem 
observar també com ambdues gràfiques tenen forma de paràbola i presenten 
un mínim d’empenta. La configuració de fluxos separats presenta el mínim 
d’empenta a Mach 0,68 mentre que la configuració de fluxos barrejats el 
presenta a Mach 0,65. Així, la configuració de fluxos separats presenta la pitjor 
empenta a un número de Mach més gran que la configuració de fluxos 
barrejats. Per tant, en aquest sentit, la configuració de fluxos barrejats és també 
millor. 
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Fig. 4.12 Consum específic i empenta en funció del número de Mach per la 
configuració de fluxos separats 
 
 
 
 
Fig. 4.13 Consum específic i empenta en funció del número de Mach per la 
configuració de fluxos barrejats 
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Velocitat de sortida 
 
Aquesta tercera part de l’estudi serà també una extensió de la primera. 
Compararem les velocitats de sortida a les toveres de la configuració de fluxos 
separats amb la velocitat de sortida a la tovera de la configuració de fluxos 
barrejats. 
 
En la configuració de fluxos separats definirem dos valors compostos, la 
velocitat de sortida a la tovera del nucli (V8) i la velocitat de sortida a la tovera 
del bypass (V18). En canvi, en la configuració de fluxos barrejats definirem un 
únic valor compost, la velocitat de sortida a la tovera (V8). Simularem un cicle 
per a cadascuna de les configuracions i obtindrem els valors compostos 
definits. Aquests es mostren a la Taula 4.4. 
 
 
Taula 4.4 Velocitats de sortida d’ambdues configuracions 
 
Configuració Velocitats de sortida (m/s) 
Fluxos separats Core Nozzle Velocity (V8) Bypass Nozzle Velocity (V18) 523,472 322,928 
Fluxos barrejats Nozzle Velocity (V8) 355,751 
 
 
A la Taula 4.4 podem veure com la velocitat de sortida a la tovera del nucli de 
la configuració de fluxos separats és més gran que la velocitat de sortida a la 
tovera de la configuració de fluxos barrejats. El soroll produït pel flux de sortida 
és proporcional a la seva velocitat, per tant, la configuració de fluxos barrejats 
és menys sorollosa en aquest sentit que la configuració de fluxos separats. 
 
 
Optimització 
 
En aquesta quarta i última part de l’estudi el mode d’inicialització serà: 
 
• Scope: Performance. 
• Calculation Mode: Design. 
 
Per poder comparar resultats haurem d’aconseguir que les dues configuracions 
operin, si no en les mateixes condicions, en condicions molt semblants. Per 
tant, haurem de fer coincidir les dades d’entrada d’ambdues configuracions. 
Les dades d’entrada a fer coincidir en ambdues configuracions es mostren a la 
Taula 4.5. La resta de dades d’entrada coincideixen per defecte. 
 
Per a cadascuna de les configuracions realitzarem una optimització a fi de 
trobar la relació de pressió exterior del fan (P13/P2) que, d’una banda, 
maximitza l’empenta i, de l’altra, minimitza el consum específic. Resulta, però, 
que en ambdues configuracions la relació de pressió exterior del fan (P13/P2) 
que maximitza l’empenta minimitza també el consum específic. A la Taula 4.6 
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es mostra la relació de pressió exterior del fan (P13/P2) òptima per a 
cadascuna de les configuracions. 
 
 
Taula 4.5 Dades d’entrada a fer coincidir en ambdues configuracions 
 
Altitude 12000 m 
Delta T from ISA 0 K 
Mach Number 0,82 
Intake Pressure Ratio (P2/P1) 1 
Outer Fan Pressure Ratio (P13/P2) Variable d’optimització 
Burner Exit Temperature (T4) 1700 K 
HPC Design No 
 
 
Taula 4.6 Relació de pressió exterior del fan (P13/P2) òptima per a cadascuna 
de les configuracions 
 
Configuració Outer Fan Pressure Ratio (P13/P2) Optimum 
Fluxos separats 1,813 
Fluxos barrejats 1,689 
 
 
A la Taula 4.6 podem observar com la relació de pressió exterior del fan 
(P13/P2) òptima per la configuració de fluxos barrejats és menor que per la 
configuració de fluxos separats. Pel que fa a un component, com és el cas del 
fan, una relació de pressió menor significa un pes menor. Així, en aquest 
aspecte, la configuració de fluxos barrejats surt també guanyant. 
 
 
Massa 
 
En aquesta cinquena i darrera part de l’estudi el mode d’inicialització serà: 
 
• Scope: More. 
• Calculation Mode: Design. 
 
Obtindrem la massa de cadascuna de les configuracions. Primerament farem 
coincidir les dades d’entrada d’ambdues configuracions. Per fer-ho utilitzarem 
els valors de les Taules 4.5 i 4.6. Posteriorment activarem l’opció Geometry and 
Disk Stress i a continuació simularem un cicle. Per últim farem clic a View 
Geometry i obtindrem les dades físiques de la configuració triada. A la Taula 
4.7 es mostren les masses i la diferència de masses d’ambdues configuracions. 
 
 
Taula 4.7 Masses i diferència de masses d’ambdues configuracions 
 
Configuració Massa (kg) Diferència de masses (kg) 
Fluxos separats 2305,74 1204,85 Fluxos barrejats 3510,59 
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A la Taula 4.7 podem observar com la diferència entre les masses d’ambdues 
configuracions és considerablement gran. La configuració de fluxos separats 
presenta una massa d’uns 2300 kg mentre que la configuració de fluxos 
barrejats presenta una massa d’uns 3500 kg, és a dir, d’uns 1200 kg més. Això, 
per a un avió bimotor suposaria un augment d’uns 2400 kg en la seva massa. 
En aquest sentit, doncs, la configuració de fluxos separats surt guanyant. 
 
A fi de comparar els valors de la Taula 4.7 amb valors reals, cercarem les 
masses dels dos motors que utilitza l’Airbus A-320, el CFM56-5 de configuració 
de fluxos separats i l’IAE V2500 de configuració de fluxos barrejats. A la Taula 
4.8 es mostren les masses i la diferència de masses dels motors utilitzats per 
l’Airbus A-320. 
 
 
Taula 4.8 Masses i diferència de masses dels motors utilitzats per l’Airbus A-
320 
 
Motor Massa (lbm) Diferència de masses (lbm) 
CFM56-5 5250 (2381,36 kg) 2250 (1020,58 kg) IAE V2500 7500 (3401,94 kg) 
 
 
Les masses simulades de la Taula 4.7 disten de les masses reals de la Taula 
4.8 en només uns 100 kg per sobre o per sota i l’augment de massa de la 
configuració de fluxos barrejats respecte la configuració de fluxos separats 
dista en uns 200 kg. No obstant això, ambdós valors, simulat i real, són de 
l’ordre d’una tona. Per tant, podem afirmar que la simulació és força bona. 
 
Sembla, doncs, que a fi d’escollir una configuració o una altra hauríem de veure 
si els avantatges que presenta la configuració de fluxos barrejats respecte la 
configuració de fluxos separats (en consum i en soroll bàsicament) 
compensarien l’augment de massa que suposa una carcassa més gran. Això 
dependrà del tipus de vol per al qual es vulgui fer servir l’avió. 
 
 
4.3. Disseny d’un geared turbofan 
 
Conceptes preliminars 
 
La majoria de turbofans tenen dos eixos. L’eix de baixa pressió està format 
generalment per un fan, un compressor conegut també com booster i una 
turbina. Tots tres components giren a les mateixes revolucions per minut. 
 
Les eficiències del fan, del booster i de la turbina es maximitzen quan la major 
part del component en qüestió opera a velocitats subsòniques elevades. Aquest 
màxim s’aconsegueix per a un valor òptim de Mach a la punta dels àleps. 
Típicament, el valor òptim de Mach a la punta dels àleps és de 1,1. 
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El Mach a la punta d’un àlep és: 
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Taula 4.9 Descripció dels paràmetres de la Fórmula 4.5 
 
Paràmetre Descripció Unitat 
M Mach a la punta d’un àlep Adimensional 
V Velocitat total a la punta d’un àlep m/s 
γ Exponent isentròpic de l’aire Adimensional 
R Constant de l’aire J/(kg·K) 
T Temperatura de l’aire K 
ω Velocitat de gir d’un àlep rad/s 
r Radi d’un àlep M 
v Velocitat del flux incident m/s 
 
 
Quan el fan, el booster o la turbina operen per sobre d’aquest valor comencen 
a aparèixer ones de xoc que provoquen una considerable pèrdua d’eficiència. 
 
D’altra banda, la relació de bypass tendeix a ser cada cop més gran i, per tant, 
el radi del fan en comparació amb el radi del booster o amb el radi de la turbina 
tendeix a ser també cada cop més gran. 
 
El Mach a la punta dels àleps del fan serà més gran que el Mach a la punta 
dels àleps del booster, degut principalment a que el radi del fan és més gran 
que el radi del booster, i serà també més gran que el Mach a la punta dels 
àleps de la turbina, degut principalment a que el radi del fan és més gran que el 
radi de la turbina i a que la turbina opera a una temperatura més elevada. A 
més, el Mach a la punta dels àleps del booster serà més gran que el Mach a la 
punta dels àleps de la turbina, degut principalment a que la turbina opera a una 
temperatura més elevada. 
 
Per tant, mentre el fan opera a màxima eficiència, és a dir, amb un valor de 
Mach a la punta dels seus àleps òptim, el booster i la turbina operen amb uns 
valors de Mach a la punta dels seus àleps per sota del valor òptim i, per tant, a 
eficiències per sota de les seves respectives eficiències màximes. 
 
La solució a aquest problema es troba en posar una gearbox entre el fan i el 
booster. Aquesta nova configuració s’anomena geared turbofan. 
 
Això permet que el fan, d’una banda, i el booster i la turbina, de l’altra, girin a 
diferents revolucions per minut, permetent a la vegada que el booster i la 
turbina operin a major eficiència amb independència de les limitacions del fan. 
No obstant, sorgeix el nou problema de trobar un compromís entre les 
eficiències del booster i de la turbina. 
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Disseny 
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Fig. 4.14 Geared Turbofan 
 
 
Tot seguit realitzarem el disseny d’un geared turbofan mitjançant GasTurb 11. 
 
Concretament serà l’eix de baixa pressió, format pel fan, per la gearbox, pel 
booster i per la turbina, el que dissenyarem en base al Mach a la punta dels 
àleps del fan, del booster i de la turbina. 
 
La configuració que utilitzarem per a realitzar el disseny serà: 
 
• Geared Unmixed Flow Turbofan. 
 
Aquesta configuració es mostra a la Figura 4.14. 
 
El mode d’inicialització serà: 
 
• Scope: More. 
• Calculation Mode: Design. 
 
En primer lloc, definirem diferents valors compostos a fi de determinar el Mach 
a la punta dels àleps del fan, del booster i de la turbina. 
 
A la Taula 4.10 es mostren els valors compostos a definir mentre que a la Taula 
4.11 es mostra la descripció dels mateixos. 
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Taula 4.10 Valors compostos a definir 
 
Composed Values 
cp_val1 rpm=2*3,1416/60 
cp_val2 g_f=IsentrExp[St2_T;St2_fa;St2_wa] 
cp_val3 ts_f=((CXN_L*rpm*St2_Ro)^2+St2_V^2)^0,5 
cp_val4 ss_f=(g_f*St2_R*St2_T)^0,5 
cp_val5 M_f=ts_f/ss_f 
cp_val6 g_c=IsentrExp[St22_T;St22_fa;St22_wa] 
cp_val7 ts_c=((CXN_L*rpm*gear_r*St22_Ro)^2+St22_V^2)^0,5 
cp_val8 ss_c=(g_c*St22_R*St22_T)^0,5 
cp_val9 M_c=ts_c/ss_c 
cp_val10 g_t=IsentrExp[St5_T;St5_fa;St5_wa] 
cp_val11 ts_t=((CXN_L*rpm*gear_r*St5_Ro)^2+St5_V^2)^0,5 
cp_val12 ss_t=(g_t*St5_R*St5_T)^0,5 
cp_val13 M_t=ts_t/ss_t 
 
 
En segon lloc, definirem tres iteracions: La primera tindrà com a variable 
d’iteració la velocitat de gir del fan per aconseguir un Mach a la punta dels 
àleps del fan d’1,1. La segona tindrà com a variable d’iteració el gear ratio per 
aconseguir un Mach a la punta dels àleps del booster d’1,1. I la tercera tindrà 
també com a variable d’iteració el gear ratio per aconseguir un Mach a la punta 
dels àleps de la turbina d’1,1. La definició d’aquestes iteracions es mostra a la 
Taula 4.12. 
 
En tercer lloc, activarem únicament la iteració 1 i a continuació simularem un 
cicle. Els resultats del mateix es mostren a la Taula 4.13. 
 
 
Taula 4.11 Descripció dels valors compostos de la Taula 4.10 
 
Composed Value Descripció De A 
1 Factor de conversió rpm rad/s 
Composed Value Descripció Component Localització
2 Exponent isentròpic de l’aire 
Fan 2 3 Velocitat a la punta dels àleps4 Velocitat del so 
5 Mach a la punta dels àleps 
6 Exponent isentròpic de l’aire 
Compressor 
(Booster) 22 
7 Velocitat a la punta dels àleps
8 Velocitat del so 
9 Mach a la punta dels àleps 
10 Exponent isentròpic de l’aire 
Turbina 5 11 Velocitat a la punta dels àleps12 Velocitat del so 
13 Mach a la punta dels àleps 
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Taula 4.12 Iteracions a definir 
 
Iteració Variable Target 
1 Nominal LP Spool Speed M_f=ts_f/ss_f 1,1 
2 Gear Ratio M_c=ts_c/ss_c 1,1 
3 Gear Ratio M_t=ts_t/ss_t 1,1 
 
 
Taula 4.13 Resultats amb la iteració 1 activada 
 
M_f M_c M_t Nominal LP Spool Speed Gear Ratio 
1,1 0,654 0,569 2531 rpm 1 
 
 
El gear ratio és 1 (No existeix gearbox). El fan, el booster i la turbina giren a 
2531 rpm. El fan opera a màxima eficiència (El Mach a la punta dels seus àleps 
pren el valor òptim d’1,1). El booster i la turbina operen a eficiències per sota de 
les seves respectives eficiències màximes (El Mach a la punta dels àleps del 
booster pren el valor de 0,654 mentre que el Mach a la punta dels àleps de la 
turbina pren el valor de 0,569. Ambdós valors força allunyats del valor òptim 
d’1,1). 
 
Tot seguit, activarem les iteracions 1 i 2 i a continuació simularem un cicle. Els 
resultats del mateix es mostren a la Taula 4.14. 
 
 
Taula 4.14 Resultats amb les iteracions 1 i 2 activades 
 
M_f M_c M_t Nominal LP Spool Speed Gear Ratio 
1,1 1,1 0,816 2531 rpm 2,26 
 
 
El fan gira a 2531 rpm. El booster i la turbina giren 2,26 vegades més 
ràpidament. El fan i el booster operen a màxima eficiència (El Mach a la punta 
dels seus àleps pren el valor òptim d’1,1). La turbina opera a una eficiència per 
sota de la seva eficiència màxima (El Mach a la punta dels seus àleps pren el 
valor de 0,816. Valor una mica allunyat del valor òptim d’1,1). Aquests són uns 
resultats força bons. 
 
A continuació, activarem les iteracions 1 i 3 i a continuació simularem un cicle. 
Els resultats del mateix es mostren a la Taula 4.15. 
 
 
Taula 4.15 Resultats amb les iteracions 1 i 3 activades 
 
M_f M_c M_t Nominal LP Spool Speed Gear Ratio 
1,1 1,567 1,1 2531 rpm 3,42 
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El fan gira a 2531 rpm. El booster i la turbina giren 3,42 vegades més 
ràpidament. El fan i la turbina operen a màxima eficiència (El Mach a la punta 
dels seus àleps pren el valor òptim d’1,1). El booster opera a una eficiència per 
sota de la seva eficiència màxima (El Mach a la punta dels seus àleps pren el 
valor de 1,567. Valor força allunyat del valor òptim d’1,1 i, a més, per sobre 
d’aquest (Aparició d’ones de xoc)). Aquests no són uns bons resultats. 
 
En el següent pas, activarem únicament la iteració 1 i definirem un nou valor 
compost basat en el mètode dels mínims quadrats per tal d’optimitzar el 
Mach a la punta dels àleps del booster i de la turbina. Així doncs, els termes del 
mètode dels mínims quadrats seran dos: El primer serà la diferència entre el 
Mach a la punta dels àleps del booster i el valor òptim d’1,1 mentre que el 
segon serà la diferència entre el Mach a la punta dels àleps de la turbina i el 
valor òptim d’1,1. El nou valor compost a definir es mostra a la Taula 4.16. 
 
 
Taula 4.16 Nou valor compost a definir 
 
Composed Value Descripció 
cp_val14 (M_c-1,1)^2+(M_t-1,1)^2 Suma d’errors quadràtics 
 
 
A continuació, realitzarem una optimització. Aquesta consistirà en trobar un 
gear ratio òptim que minimitzi la suma d’errors quadràtics. D’aquesta manera 
trobarem un compromís entre les eficiències del booster i de la turbina. 
 
Els paràmetres d’aquesta optimització es mostren a la Taula 4.17 mentre que 
els resultats de la mateixa es mostren a la Taula 4.18. 
 
 
Taula 4.17 Paràmetres de l’optimització 
 
Variable Figure of Merit 
Gear Ratio (M_c-1,1)^2+(M_t-1,1)^2 Minimize 
 
 
Taula 4.18 Resultats de l’optimització 
 
M_f M_c M_t Nominal LP Spool Speed Gear Ratio 
1,1 1,226 0,891 2531 rpm 2,58 
 
 
El fan gira a 2531 rpm. El booster i la turbina giren 2,58 vegades més 
ràpidament. El fan opera a màxima eficiència (El Mach a la punta dels seus 
àleps pren el valor òptim d’1,1). El booster i la turbina operen a eficiències 
lleugerament per sota de les seves respectives eficiències màximes (El Mach a 
la punta dels àleps del booster pren el valor d’1,226 (Valor per sobre del valor 
òptim d’1,1 però suficientment proper per a que no apareguin ones de xoc 
perjudicials) mentre que el Mach a la punta dels àleps de la turbina pren el 
valor de 0,891. Ambdós valors molt propers al valor òptim d’1,1). 
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Per tant, amb la iteració 1 i amb un gear ratio de 2,58 aconseguirem un disseny 
òptim dels components de l’eix de baixa pressió en quant a eficiència. 
 
Seguidament, activarem l’opció Geometry and Disk Stress i a continuació 
simularem un cicle. Farem clic a View Geometry a fi d’obtenir una geometria 
(Es calculen dades físiques i esforços). A la Figura 4.15 es mostra aquesta 
geometria. 
 
 
 
 
Fig. 4.15 Geometria sense optimitzar 
 
 
Com podem veure, tots els discos del booster i de la turbina de la geometria de 
la Figura 4.15 presenten deformació plàstica (Color groc). 
 
Finalment, farem clic a Edit Geometry i activarem tant pel booster com per la 
turbina l’opció Optimize all Disks. Simularem un cicle, tornarem a Edit 
Geometry i activarem tant pel booster com per la turbina les opcions Adapt 
Bore Width for all Disks i Adapt Bore Radius for all Disks. Tornarem a simular 
un cicle i farem clic a View Geometry. La geometria final optimitzada sense 
deformacions plàstiques es mostra a la Figura 4.16. 
 
 
 
 
Fig. 4.16 Geometria optimitzada 
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CONCLUSIONS 
 
 
Aquest treball és una recerca de l’estat actual i possibles millores per als 
turbopropulsors d’avui dia. D’una banda s’ha descrit el funcionament dels 
components individuals dels turbopropulsors i la seva problemàtica 
(compressors, turbines, cambres de combustió, etc.), i d’altra banda s’han 
descrit les diferents configuracions desenvolupades a partir del cicle Brayton i 
el turbojet senzill. 
 
Pel que fa als components s’han estudiat les noves hèlixs d’alt rendiment per a 
velocitats de vol elevades i pel que fa a les configuracions se n’han estudiat les 
que es troben actualment en fase de producció i les que estan en fase de 
desenvolupament, que podrem veure a mig termini en avions comercials 
(Geared Turbofan i Propfan respectivament). Actualment, però, la gamma de 
motors que ofereixen els fabricants cobreix un ampli ventall de condicions de 
vol operatives. Així doncs, què és el que porta al fabricant a dissenyar un nou 
tipus de motor? La resposta és ben senzilla i només dóna marge a dues 
possibilitats: noves prestacions i menor consum. 
 
Quant a noves prestacions, podem considerar la capacitat de volar en règim 
supersònic, d’emetre una reduïda traça tèrmica, de tindre bypass variable per a 
diferents condicions de vol, etc. Aquestes prestacions són tan sofisticades que 
només poden ser requerides pels estaments militars. Són configuracions que 
comporten un alt cost d’operació del motor i l’aeronau, que el portarà lluny de 
les necessitats i capacitats econòmiques de les línies comercials. 
 
Aquest treball final de carrera, però, no ha estat enfocat en aquesta direcció. 
L’objectiu fonamental ha estat estudiar solucions als problemes actuals de les 
companyies aèries, sobretot a reduir el cost que els suposa la factura del 
combustible. Per tant, s’han considerat prioritàriament configuracions que 
permetessin estalviar carburant. 
 
 
  
 
Fig. 1 Evolució del preu del petroli i del querosè A-1 i tendència per a finals 
d’any [34] 
76  Anàlisi de l’estat actual i investigació per la millora de les tecnologies de turbopropulsió 
Si ens fixem en les gràfiques de la Figura 1, en els darrers anys i especialment 
durant aquests cinc primers mesos de 2008 l’augment del preu del petroli i dels 
seus derivats, entre ells el querosè A-1 utilitzat en aviació civil, ha estat 
vertiginós i està provocant que les companyies aèries tinguin grans pèrdues. 
Les darreres notícies parlen ja que el preu del barril de petroli haurà arribat als 
200$ a finals d’any, cosa que veient la tendència de la Figura 1 és bastant 
probable. Davant d’aquesta situació no seria desitjable optar per un nou tipus 
de motor? 
 
La família d’avions de la classe Airbus A-320 i Boeing B-737 és sens dubte la 
més utilitzada actualment. Prenent aquest tipus d’avió com a referència s’han 
calculat consums i preus amb els diferents motors estudiats (Unmixed Turbofan 
(UTF), Mixed Turbofan (MTF), Geared Turbofan (GTF) i Propfan (PF)) en 
algunes rutes clàssiques com podrien ser Barcelona - Madrid (uns 500 km), 
Barcelona - París (uns 1000 km) i Barcelona - Berlín (uns 2000 km). A la taula 1 
es troben les condicions ambientals utilitzades per al càlcul, mentre que a les 
taules 2 i 3 es mostren els resultats. 
 
 
Taula. 1 Condicions d’operació pel càlcul 
 
Cond. Altura [m] γ R [J/(kg·K)] T(ISA) [K] a [m/s] Empenta [kN]
Operativa 11000,00 1,40 287,05 216,65 295,07 22,25 
 
 
Taula. 2 Càlcul de consum per a diferents motors i distàncies 
 
Dist. 
[km] Motor Mach 
v 
[m/s] 
Temps 
[h] Vols/Dia
TSFC 
[g/(kN·s)] 
Comb. 
[kg] 
500,00 
UTF 0,80 236,05 1,47 11 16,78 1976,34 
MTF 0,80 236,05 1,47 11 16,38 1929,50 
GTF 0,80 236,05 1,47 11 15,02 1768,82 
PF 0,70 206,55 1,54 11 12,52 1542,31 
1000,00 
UTF 0,80 236,05 2,06 8 16,78 2767,00 
MTF 0,80 236,05 2,06 8 16,38 2701,42 
GTF 0,80 236,05 2,06 8 15,02 2476,47 
PF 0,70 206,55 2,21 7 12,52 2216,64 
2000,00 
UTF 0,80 236,05 3,24 5 16,78 4348,33 
MTF 0,80 236,05 3,24 5 16,38 4245,27 
GTF 0,80 236,05 3,24 5 15,02 3891,75 
PF 0,70 206,55 3,56 4 12,52 3565,32 
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Taula. 3 Càlcul de preus per a diferents motors i distàncies 
 
Dist. [km] Motor Preu [$] 
2007 Gener 2008 Maig 2008 Estimat 2009 
500,00 
UTF 1381,9 1705,81 2554,86 4940,84 
MTF 1349,1 1665,38 2494,31 4823,74 
GTF 1236,8 1526,7 2286,6 4422,05 
PF 1078,4 1331,19 1993,78 3855,76 
1000,00 
UTF 1934,7 2388,24 3576,97 6917,5 
MTF 1888,9 2331,64 3492,2 6753,56 
GTF 1731,6 2137,47 3201,39 6191,16 
PF 1549,9 1913,22 2865,51 5541,61 
2000,00 
UTF 3040,4 3753,11 5621,19 10870,82 
MTF 2968,4 3664,16 5487,97 10613,18 
GTF 2721,2 3359,03 5030,97 9729,38 
PF 2492,9 3077,28 4608,98 8913,3 
 
 
    
 
Fig. 2 Consums específics dels diferents motors obtinguts amb GasTurb 11 
 
  
Com s’ha vist, els nous motors que s’han estudiat en aquest treball permeten 
un significatiu estalvi de combustible, de fins a un 25% en el cas d’utilitzar un 
Propfan. Un estalvi d’aquesta magnitud comportarà no només una significativa 
reducció de la factura de combustible sinó també una reducció proporcional de 
les emissions de CO2. Aquest treball ha estat encaminat des del principi a 
buscar models i dissenys que ho permetin. I és que no només els motors sinó 
que el conjunt de la industria ha d’avançar cap a aquesta direcció; els 
requeriments mediambientals cada cop seran més importants i finalment 
condicionaran les decisions empresarials. Tota inversió dirigida a l’estalvi de 
carburant, ja sigui amb nous motors (Geared Turbofans i Propfans) o nous 
combustibles, acabarà sent una inversió per al medi ambient. 
  
Aquest treball pretén ser una petita contribució per facilitar a companyies aèries 
i fabricants l’aposta per avions més sostenibles. Aquesta evolució pot 
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comportar el retorn a tecnologies, com les hèlix, que poden ser vistes com 
tecnologies del passat, però que mercès als nous dissenys poden representar 
un autèntic avenç tecnològic i mediambiental. 
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ANNEX 1: TAULA D’ESTACIONS D’UN MOTOR 
 
 
En els càlculs termodinàmics de funcionament d’un motor, aquest es divideix 
longitudinalment en diferents punts de referència (estacions) que es designen 
amb un número. Aquesta designació és un conveni utilitzat pels fabricants i va 
ser publicat per la Society of Automotive Engineers (SAE) com l’estàndard ARP 
755A.  
 
 
Taula 1.1 Designació estàndard de les estacions d’un motor  
 
 
Nucli del motor Conducte del bypass 
Estació Designació Estació Designació 
0 Flux lliure abans d’entrar  Flux lliure abans d’entrar 
1 Entrada al motor (difusor)  
Entrada al motor 
(difusor) 
Se
cc
ió
 d
el
 c
om
pr
es
so
r 
2 Entrada al compressor de baixa / entrada al fan secció central 12 
Entrada al fan secció 
perifèrica 
21 Sortida del compressor de baixa   
22 Entrada al compressor intermig o booster   
23 Sortida del compressor intermig o booster   
24 Entrada al compressor d’alta   
3 Sortida del compressor d’alta 13 Sortida del fan secció perifèrica 
Se
cc
ió
 d
e 
la
 tu
rb
in
a 4 Entrada a la turbina d’alta   
41 Sortida de la turbina d’alta   
42 Entrada a la turbina intermitja   
43 Sortida de la turbina intermitja   
44 Entrada a la turbina de baixa   
5 Sortida de la turbina de baixa   
Se
cc
ió
 d
e 
la
 
to
ve
ra
 
6 Entrada al postcombustor 16 Entrada al mesclador 
7 Entrada a la tovera 17 Entrada a la tovera del bypass 
8 Gola de la tovera 18 Gola de la tovera del bypass 
9 Sortida de la tovera 19 Sortida de la tovera del bypass 
 

Annex 2: Fonaments de la turbopropulsió  83 
ANNEX 2: FONAMENTS DE LA TURBOPROPULSIÓ 
 
 
2.1. Anàlisi del cicle termodinàmic de les turbines de gas 
 
Les turbines de gas utilitzades en la majoria de motors d’aviació operen en un 
cicle obert, anomenat cicle Brayton, el qual es detalla a continuació: 
 
• L’aire de l’exterior s’introdueix al compressor on es comprimeix. 
• L’aire d’alta pressió procedent del compressor s’introdueix a la cambra 
de combustió on es barreja amb combustible per dur a terme la 
combustió. 
• El gas d’alta temperatura procedent de la cambra de combustió 
s’introdueix a la turbina on s’expandeix produint potència. 
• El gas procedent de la turbina s’expulsa a l’exterior. 
 
A fi de simplificar l’anàlisi del cicle de les turbines de gas emprarem diferents 
suposicions. Pel que fa al fluid de treball: 
 
• El fluid de treball serà aire ja que en tot moment se li assembla molt. 
• El flux màssic d’aire és molt més gran que el flux màssic de combustible: 
2f2f2 mmmmm &&&&& ≈+⇒>>  
Per tant, el flux màssic total romandrà constant. 
• El fluid de treball es comportarà sempre com un gas ideal. 
• El fluid de treball tindrà calors específics constants. 
 
Pel que fa als processos de compressió i d’expansió: 
 
• S’empraran les eficiències isentròpiques del compressor i de la turbina a 
fi de considerar irreversibilitats. 
 
Pel que fa als processos de combustió i d’escapament: 
 
• El procés de combustió es substituirà per un procés d’addició de calor 
des d’una font externa. 
• El procés d’escapament es substituirà per un procés de rebuig de calor 
que tornarà al fluid de treball al seu estat inicial. 
• Tots dos seran processos a pressió constant. 
 
A continuació durem a terme l’anàlisi del cicle de les turbines de gas tenint en 
compte les suposicions fetes anteriorment. 
 
Les propietats conegudes (dades d’entrada) seran: 
 
• Els calors específics (cp i cv) i la relació entre ells (γ = cp / cv) del fluid de 
treball, en aquest cas de l’aire. 
• La pressió (P2) i la temperatura (T2) a l’entrada del compressor. 
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• La relació de pressió del compressor (rp = P3 / P2). 
• La temperatura a l’entrada de la turbina (T4 o TIT). 
• Les eficiències isentròpiques del compressor (ηc) i de la turbina (ηt). 
 
A partir de les propietats conegudes (dades d’entrada) obtindrem les propietats 
restants (dades de sortida). 
 
La pressió a la sortida del compressor serà: 
 
 
2p2
2
3
3 PrPP
PP ⋅=⋅=      (2.1) 
 
 
Per a una compressió isentròpica la temperatura a la sortida del compressor 
és: 
 
 
γ
γ
γ
γγ
γ
11
p2s3p
1
2
3
2
s3 rTTr
P
P
T
T −− ⋅=⇒=⎟⎟⎠
⎞
⎜⎜⎝
⎛=
−
   (2.2) 
 
 
I el treball d’entrada al compressor s’expressa com: 
 
 
( ) ⎟⎠⎞⎜⎝⎛ −⋅⋅=⎟⎠⎞⎜⎝⎛ −⋅⋅=−⋅=−=
−−
1rTcTrTcTTchhw
11
p2p2p2p2s3p2s3cs
γ
γ
γ
γ
  (2.3) 
 
 
L’eficiència isentròpica del compressor és la relació entre el treball d’entrada al 
compressor per a una compressió isentròpica i el treball d’entrada al 
compressor real: 
 
 
c
cs
c w
w=η                                    (2.4) 
 
 
Per tant, el treball d’entrada al compressor real serà: 
 
 
c
p2p
c
cs
c
1rTcww
1
ηη
γ
γ ⎟⎠
⎞⎜⎝
⎛ −⋅⋅
==
−
                               (2.5) 
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I també: 
 
 ( )23p23c TTchhw −⋅=−=                                  (2.6) 
 
 
Igualant expressions obtindrem la temperatura a la sortida del compressor: 
 
 
( ) ( ) ( ) ⎟⎟⎠
⎞
⎜⎜⎝
⎛ −+⋅=−⋅+=⇒−⋅⋅=−⋅
−−−
c
p
2
c
p2
23
c
p2p
23p
1r
1T
1rT
TT
1rTc
TTc
111
ηηη
γ
γ
γ
γ
γ
γ
      (2.7) 
 
 
La pressió a l’entrada de la turbina serà: 
 
 
2p34 PrPP ⋅==                                   (2.8) 
 
 
I la pressió a la sortida de la turbina serà: 
 
 
25 PP =                                    (2.9) 
 
 
Per a una expansió isentròpica la temperatura a la sortida de la turbina és: 
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I el treball de sortida de la turbina és: 
 
 
( ) ⎟⎠⎞⎜⎝⎛ −⋅⋅=⎟⎠⎞⎜⎝⎛ ⋅−⋅=−⋅=−=
−−
γ
γ
γ
γ 11
p4pp44ps54ps54ts r1TcrTTcTTchhw       (2.11) 
 
 
L’eficiència isentròpica de la turbina és la relació entre el treball de sortida de la 
turbina real i el treball de sortida de la turbina per a una expansió isentròpica: 
 
 
ts
t
t w
w=η                                    (2.12) 
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Per tant, el treball de sortida de la turbina real serà: 
 
 ( )γγηη −−⋅⋅⋅=⋅= 1p4pttstt r1Tcww                                  (2.13) 
 
 
I també: 
 
 ( )54p54t TTchhw −⋅=−=                                  (2.14) 
 
 
Igualant expressions obtindrem la temperatura a la sortida de la turbina: 
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En el procés de combustió l’addició de calor serà: 
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I en el procés d’escapament el rebuig de calor serà: 
 
 
( ) ⎟⎠
⎞⎜⎝
⎛ −⎟⎠
⎞⎜⎝
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⎞⎜⎝
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1
γ
γη
 
  (2.17) 
 
 
El treball de sortida net és la diferència entre el treball de sortida de la turbina i 
el treball d’entrada al compressor: 
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L’eficiència tèrmica del cicle és la relació entre el treball de sortida net i 
l’entrada de calor total, per tant: 
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En un cicle ideal (ηc = 1 i ηt = 1), l’eficiència tèrmica és: 
 
 
γ
γ
γ
γ
γ
γ
γ
γ
γ
γ
γ
γ
γ
γ
γ
γ
γ
γ
η −
−
−
−
−
−
−
−−
−=
−
−
⋅+=
−
⋅−
+=
−
⋅−+−
= 1
1
1
1
1
1
1
11
p
p
2
4
2
4
p
p
p
2
4
p
2
4
p
2
4
p
2
4
p
2
4
T r1
r
T
T
T
Tr
r1
r
T
T
r
T
T1
1
r
T
T
r
T
T1r
T
T
 (2.20) 
 
 
 
 
Fig. 2.1 Eficiència tèrmica del cicle en funció de la relació de pressió del 
compressor per a diferents temperatures a l’entrada de la turbina 
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Les Figures 2.2, 2.3 i 2.4 mostren diferents resultats simulats amb GasTurb 11 
per la configuració de Turbojet: 
 
 
 
 
Fig. 2.2 Cicle termodinàmic real 
 
 
 
 
Fig. 2.3 Eficiència del nucli en funció de la relació de pressió per a diferents 
temperatures a la sortida de la cambra de combustió 
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Fig. 2.4 Consum específic, empenta específica i eficiència del nucli en funció 
de la relació de pressió i de la temperatura a la sortida de la cambra de 
combustió 
 
 
2.2. Característiques dels components del nucli 
 
El cicle Brayton es divideix en quatre fases: 
 
• 1-2 Compressió (Isentròpica per al cas ideal) 
• 2-3 Combustió (Sense pèrdues de pressió en el cas ideal) 
• 3-4 Expansió (Isentròpica per al cas ideal)  
• 4-1 Expulsió 
 
Tot i que realment és un cicle obert com s’ha esmentat abans, la representació 
teòrica es fa mitjançant un traçat tancat que envolta l’àrea que representa el 
treball obtingut amb el cicle. En la Figura 2.5 es mostra el cicle ideal en dos 
diagrames. En cadascun estan marcats els 4 intervals enumerats abans i més 
endavant veurem quin dispositiu o component del motor a reacció bàsic, 
realitza cada fase. 
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Fig. 2.5 Diagrames ideals T-s i P-v del cicle Brayton 
 
 
2.2.1. Compressor 
 
Aquí s’efectua el tram 1-2 del cicle. El compressor s’acciona mitjançant energia 
extreta de la turbina, per tant és important aconseguir que el compressor 
requereixi el mínim treball possible per elevar la pressió del flux, és a dir, que 
sigui eficient, de manera que la resta d’energia que surt de la cambra de 
combustió quedi disponible per la propulsió. En l’actualitat els compressors 
solen ser dobles amb una relació de pressió (pres. Entrada / pres. Sortida) total 
de fins a 40, i amb un total de entre 10 i 20 etapes. 
 
Tot i que del compressor l’aire surt a més pressió i temperatura, el veritable 
objectiu del compressor és elevar només la pressió. Termodinàmicament un 
compressor ideal seria un compressor isoterm perquè aquest és el que 
requereix menys treball per augmentar la pressió, però en l’aviació cal que el 
motor no pesi massa, i afegir el sistema de refrigeració necessari augmentaria 
massa el pes, no obstant, en generadors de centrals elèctriques es fa servir 
aquest sistema. En el cas de l’aviació el compressor ideal sempre és 
l’adiabàtic, per tant, tot compressor real s’intenta dissenyar amb la major 
eficiència mecànica i aerodinàmica possible per evitar irreversibilitats. En un 
compressor ideal el treball introduït equival al canvi d’entalpia durant el procés 
de compressió. 
 
 
 
Fig. 2.6 Processos real i isentròpic de compressió 
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Compressors d’aviació solen haver de dos tipus, axials i centrífugs. Els 
centrífugs es solen fer servir en avions petits donat que la relació de pressió 
màxima que es pot obtenir és menor degut a que no es poden afegir etapes 
com en l’axial, per continuar comprimint cal afegir un compressor darrera l’altre 
i això augmenta el pes i disminueix l’eficiència. En els compressors axials i en 
les turbines, cada etapa està composada d’un rotor i estator, el primer gira i el 
segon es troba fixat a la carcassa. En els compressors l’aire es comprimeix per 
la disminució progressiva de l’àrea de pas i per la interacció dels àleps del rotor 
amb els del seu estator. Aquí trobem un punt important en l’eficiència 
aerodinàmica del compressor, per optimitzar aquesta interacció cap als anys 60 
es van desenvolupar reactors capaços d’ajustar l’angle d’atac dels àleps dels 
estators a les condicions del flux segons la velocitat de vol i el règim d’operació 
del motor.    
 
Per estudiar els diferents comportaments dels compressors segons els règims 
de vol, les rpm i diferents paràmetres, els fabricants tracen els anomenats 
mapes de compressor, cada model de compressor té el seu propi mapa on es 
pot veure la seva eficiència en funció de la velocitat de gir del rotor, el flux 
màssic i la relació de pressió. Els compressors axials actuals solen tenir 
eficiències d’ entre el 85 i el 90%. En els mapes també podem veure la línia 
d’inestabilitat (surge line) per sobre de la qual el compressor no pot operar, la 
línia d’operació, que és la que uneix els diferents punts on opera el compressor 
segons el règim i el punt de disseny que és en el qual, en teoria, opera el 
compressor durant la fase més llarga de vol, normalment el creuer.   
 
 
 
 
Fig. 2.7 Mapa del compressor 
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Els principals paràmetres d’interès en un compressor són: 
 
• Eficiència 
• Relació de pressió 
• Flux màssic 
  
 
2.2.2. Cambra de combustió 
 
En aquest component s’efectua el tram 2-3 del cicle. Aquí la temperatura arriba 
al punt màxim, al voltant de 1500 K, tot i que aquesta mesura pot variar segons 
el tipus de motor. Aquesta mesura amés ha anat augmentant amb el pas del 
temps i les evolucions tecnològiques en la fabricació de les turbines, ja que són 
aquestes les que han d’aguantar les condicions més extremes. En la cambra 
de combustió la pressió es manté constant, per tant, la pressió de sortida del 
compressor i la d’entrada de la turbina són la mateixa. Aquí és on es produeix 
el major augment d’entalpia per la crema del combustible. És important 
donades les altes pressions de treball que la cambra de combustió no tingui 
pèrdues de pressió, actualment aquestes pèrdues estan entorn al 6%. La 
cambra de combustió té una eficiència que sol estar al voltant del 95%.  
 
Cambres de combustió hi ha principalment de tres tipus: 
 
• Individual: Consisteix en un tub doble dins del qual es troba l’ injector de 
combustible i la flama. Un sol reactor en sol tenir varies, entre 5 i 10, 
disposades en paral·lel i entre les quals es reparteix el flux procedent del 
compressor. Cada tub de flama té forats als laterals per on entra un flux 
d’aire secundari de refrigeració. 
• Anular: En aquest cas el reactor només en té una, on s’efectua tota la 
combustió. La seva forma com indica el nom és d’anell de forma que 
envolta l’eix central del motor. Té un major rendiment que les individuals 
però amb el desavantatge de que el seu desmuntatge per al 
manteniment és més complex. 
• Mixta: Aquesta cambra de combustió és una mescla entre les dues 
anteriors, consta de cambres individuals instal·lades dintre d’una anular. 
Aquesta distribució té l’avantatge de que incrementa la longitud efectiva 
de la cambra sense grans canvis en les dimensions globals. 
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Fig. 2.8 Cambra de combustió anular 
 
 
En el procés de combustió el combustible representa entre el 0,3 i l’1,6% de la 
massa total que surt del motor. Aquesta xifra depèn molt del tipus de motor, en 
turbojets està entre l’1 i l’1,6% mentre que per turbofans és d’ entre 0,3 i 1%. 
De tot l’aire que passa per la cambra de combustió només al voltant d’un 25% 
s’utilitza per al procés químic de combustió degut les relacions 
estequiomètriques ideals entre el combustible i l’oxigen. La resta d’aire serveix 
per refrigerar les superfícies de la cambra i per mesclar-se amb l’aire cremat i 
baixar la temperatura fins a límits permissibles per la turbina. Aquest aire no 
cremat es fa servir també en alguns casos per la postcombustió, procés que 
veurem més endavant.  
 
En  condicions normals la flama es manté sola per la injecció continua del 
combustible, no obstant, les cambres de combustió solen tenir dues bugies o 
dispositius per encendre la mescla a l’encesa. En les cambres individuals o 
mixtes, normalment només dos dels tubs disposen d’un iniciador, de forma que 
tots els tubs de flama estan interconnectats amb un petit tub o canonada 
perquè la flama es propagui des dels tubs on s’inicia, que normalment es 
troben en posicions diametralment oposades. 
 
 
2.2.3. Turbina 
 
Un cop l’aire es troba a alta pressió i temperatura, cal extreure l’energia, 
aquesta funció es duu a terme en la turbina i la tovera o només un d’ells segons 
el tipus de motor. Segons el model podem trobar reactors amb una sola turbina 
94  Anàlisi de l’estat actual i investigació per la millora de les tecnologies de turbopropulsió 
o versions amb una turbina d’alta pressió i una altra de baixa i fins i tot amb 
turbina intermitja, això dependrà del nombre d’eixos del motor. Si el motor es fa 
servir per impulsar un element propulsiu com ara una hèlix o un rotor 
d’helicòpter el disseny s’enfoca a que la turbina extregui tota l’energia possible 
per moure tant aquest element propulsiu com els compressors del motor (en 
aquests casos la turbina de baixa pressió, si n’hi ha més d’una, també 
s’anomena turbina de potència ja que és la que dona energia a l’hèlix), mentre 
que si el motor impulsa l’avió amb un flux d’aire d’alta velocitat expulsat per 
darrera, l’objectiu de la turbina és fer funcionar el compressor, i per tant, el 
disseny s’orienta a extreure només l’energia requerida pel compressor, de 
forma que l’energia restant s’extraurà a la tovera.  
 
La turbina, o la combinació turbina i tovera si hi ha tovera, és el punt on es 
recorre el tram 3-4 del cicle, l’aire s’expandeix i se n’extreu l’energia. Igual que 
amb el compressor el model ideal és l’isentròpic, representa el tipus de turbina 
capaç d’extreure tota l’energia possible, tot i això ni tan sols el model ideal 
extreu tota l’energia acumulada, sempre hi ha una bona part de l’energia que 
es perd en forma de calor que surt del motor al finalitzar el cicle. Un cop més, 
donat que la turbina introdueix irreversibilitats es perd part de l’energia que es 
podria extreure, de la mateixa manera que el compressor requereix més treball 
del que després s’acumula a l’aire durant la compressió. Les turbines actuals 
tenen eficiències de al voltant del 90%. Per tant, el cicle real ens dóna menys 
treball que l’ideal. Al fet de que compressor i turbina no són isentròpics, cal 
afegir les pèrdues de pressió que es donen tant a la cambra com a la turbina, 
de forma que encara es perd més rendiment a nivell global. En la següent 
Figura podem veure les diferències entre el cicle real i l’ideal.  
 
 
 
 
Fig. 2.9 Pèrdues respecte els processos ideals 
 
 
En la Figura podem veure les diferents pèrdues i els punts on tenen lloc. L’àrea 
envoltada per les línies continues és major que la de les discontinues que 
representen el procés real. 
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Donades les condicions de temperatura extrema en les que treballa la turbina, 
aquesta requereix una bona refrigeració i estar feta de materials que suportin 
les altes temperatures. Entre els mètodes més destacables trobem el 
recobriment de les superfícies metàl·liques de la turbina amb ceràmica, que 
suporta millor el calor evitant fatiga al metall que recobreix. També es fan servir 
mètodes de refrigeració com per exemple foradar els àleps en diferents punts 
per injectar aire fred procedent del compressor de manera que es crea una 
capa límit d’aire fred entre la superfície i l’aire calent, que serveix d’aïllant.  
 
 
 
 
Fig. 2.10 Forats de refrigeració als àleps de la turbina  
 
 
2.2.4. Tovera 
 
En el cas d’haver tovera, aquesta es fa servir per convertir l’entalpia encara útil 
no extreta en la turbina en energia cinètica i fer que l’aire surti a gran velocitat 
per darrera, per tant, en aquest cas la fase 3-4 es completa en una part per la 
turbina, i en l’altra per la tovera. Un cop més el model ideal és l’isentròpic ja que 
estem parlant d’un dispositiu que converteix un tipus d’energia en una altra. Per 
tant, en la tovera també tenim algunes pèrdues, com passa en tots els 
dispositius o màquines. 
 
 
 
 
Fig. 2.11 Processos real i isentròpic d’expansió a la tovera 
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L’eficiència isentròpica de la tovera es defineix com la relació entre l’energia 
cinètica a la sortida de la tovera real i la isentròpica, i normalment en les 
toveres actuals està entre el 90 i 95%: 
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Per calcular la velocitat de sortida només ens cal saber l’entalpia d’entrada i de 
sortida. L’entalpia d’entrada (h7) és la mateixa que la de sortida de la turbina, i 
la de sortida (h9) es pot saber coneixent la temperatura de sortida, que es pot 
calcular coneixent la relació de pressió de la tovera per dos mètodes: 
 
• suposant que la relació entre calors específics és constant: 
 
- En aquest cas coneixent el quocient entre cp i cv , (γ): 
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• o be si disposem de taules de les propietats de l’aire segons la 
temperatura (resultat més precís): 
 
- En aquest cas consultem en la taula la pressió relativa d’entrada i 
fem: 
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- Obtenint la pressió relativa de sortida que ens porta a la temperatura 
i entalpia de sortida. 
                
Un cop coneixem l’entalpia de sortida i la d’entrada podem conèixer la velocitat 
de sortida dels gasos calculant la seva energia cinètica i aïllant la velocitat: 
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El tipus de tovera depèn molt de l’aplicació desitjada, en el camp militar solen 
ser de geometria variable, per adaptar-se a la velocitat de sortida dels gasos 
requerida, especialment per la presència del postcombustor, i en el civil fixes i 
adaptades a la fase de creuer. Les toveres de forma fixa també es poden 
classificar segons si estan dissenyades per volar en supersònic (tovera 
convergent - divergent), o en subsònic (tovera convergent). 
 
Finalment un cop l’aire calent ha sortit del motor es torna a refredar completant 
així el cicle (Tram 4-1). 
 
 
 
 
Fig. 2.12 Esquema d’un turboreactor 
 
 
2.3. Paràmetres de rendiment 
 
Del funcionament del motor traiem una empenta que és la que ens mou, no 
obstant, aquesta empenta no és tot el treball útil que ens dóna la turbina un cop 
traiem el treball que s’emporta el compressor, una gran part es perd en forma 
de calor. En base a aquesta forma de funcionar es defineixen diferents 
paràmetres que són d’utilitat per estudiar els motors. 
 
 
2.3.1. Empenta (T) 
 
Aquest és un dels més importants i també més intuïtius, ens dóna la força 
frontal que proporciona el motor. És una magnitud que depèn del flux màssic 
de forma directament proporcional, i de les velocitatats de sortida (V9),  i 
d’entrada (V0),  dels gasos. La velocitat d’entrada també es pot considerar com 
la velocitat de vol. A més flux màssic i més velocitat de sortida d’aquest, més 
empenta. L’empenta es simbolitza amb la T de Thrust. 
 
 
)VV(mT 09 −=
•
                                            (2.25) 
 
98  Anàlisi de l’estat actual i investigació per la millora de les tecnologies de turbopropulsió 
Una versió més precisa d’aquesta equació és la que inclou el terme que 
contempla les diferències de pressió que es creen als extrems del motor pel 
seu funcionament. A la part frontal del motor es crea una regió de baixa pressió 
perquè aquest xucla l’aire que té davant cap a dins, mentre que al darrera, la 
sortida dels gasos genera una regió d’alta pressió. Aquestes dues diferències 
de pressió també impulsen cap al davant, però el seu efecte disminueix 
ràpidament amb la velocitat, i inclús a baixes velocitats, el seu valor és baix 
comparat amb l’empenta produïda pels gasos de sortida. 
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L’equació completa s’obté afegint a l’anterior la força obtinguda a banda i 
banda del motor multiplicant la diferència de pressió per l’àrea de cada extrem 
del motor. 
 
Donat que no es perd gaire precisió normalment per comoditat es fa servir la 
primera equació. D’aquesta podem deduir que l’empenta disminueix amb la 
velocitat de vol. De fet amb l’avió parat l’empenta és màxima. Com podem 
veure la velocitat de sortida dels gasos ens marca la velocitat límit a la que pot 
arribar aquell motor, és fàcil de veure que no es pot volar per sobre de la 
velocitat amb la que els gasos surten, perquè del contrari, els gasos que surten 
del motor es mourien cap endavant des del punt de vista d’un observador fix. I 
de fet l’avió mai arribarà a aquesta velocitat, és a dir, mai s’arribarà a igualar la 
velocitat de sortida dels gasos, perquè en aquesta circumstància l’empenta és 
0, i sempre cal tenir una certa empenta per vèncer la resistència, per tant, quan 
l’empenta, que disminueix linealment amb la velocitat, i la resistència, que 
augmenta exponencialment, s’igualen, hem arribat a la velocitat límit. 
 
 
2.3.2. Flux màssic (
•
m ) 
 
El flux màssic ens indica la quantitat d’aire que passa pel motor per unitat de 
temps. Normalment es mesura en kg/s i es pot obtenir coneixent la densitat de 
l’aire, la velocitat de pas en una estació del motor i l’àrea d’aquesta. 
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2.3.3. Consum específic (TSFC) 
 
Conegut com Thrust Specific Fuel Consumption, aquest paràmetre és de gran 
importància des del punt de vista econòmic. Amb aquesta xifra podem saber 
quant combustible gasta un motor per cada unitat de força i temps, és a dir, ens 
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diu quants grams de combustible costa produir per exemple un kilonewton de 
força durant un segon. Es mesura en grams de combustible dividit entre 
kilonewtons de força multiplicats per segon [g / (kN · s)]. 
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S’obté dividint el flux de combustible (
•
fm ) entre l’empenta. Aquest és el més 
útil dels paràmetres per saber quan un motor és més econòmic o gasta menys, 
ja que ens dóna el consum independentment de l’empenta que genera aquell 
motor. 
 
 
2.3.4. Eficiència tèrmica del nucli ( tη ) 
 
És la relació entre la potència mecànica generada i el flux de calor necessari 
per generar-la, és a dir, el percentatge de calor d’entrada que es converteix en 
energia mecànica. Multiplicant el flux màssic de combustible pel seu poder 
calorífic obtenim la quantitat d’energia en forma de calor que entra al motor per 
unitat de temps (potència d’entrada). Aquesta energia surt del motor de varies 
formes amb les quals podem definir l’eficiència de funcionament d’aquest des 
de diferents punts de vista. 
 
Una part de la potència d’entrada es transforma en potència útil ( up ) perquè és 
la que ens dóna l’empenta. Aquesta potència és la velocitat de vol per 
l’empenta: 
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D’una altra banda una part de la potència es perd amb la velocitat de sortida 
dels gasos en forma d’energia cinètica. Aquesta potència no és útil per 
propulsar-nos, ( ip ). 
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Sumant les dues potències obtenim el total de potència tèrmica d’entrada que 
s’ha convertit en mecànica a la sortida: 
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La resta de potència calorífica d’entrada que no es transforma en mecànica, 
surt en forma de calor, com ha entrat. 
 
Finalment relacionant tota la potència mecànica de sortida (tant útil com inútil) 
amb la potència d’entrada obtenim l’eficiència tèrmica: 
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2.3.5. Eficiència propulsiva ( pη ) 
 
Es defineix com la relació entre la potència útil i la mecànica: 
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Com hem vist l’empenta és màxima amb l’avió parat (V0 = 0), però llavors 
l’eficiència propulsiva és nul·la. D’altra banda, l’eficiència propulsiva és màxima 
quan la velocitat de sortida dels gasos és igual a la de vol (V9 = V0), però 
aleshores l’empenta és 0. 
 
 
2.3.6. Eficiència global ( oη ) 
 
Simbolitzada, amb el subíndex O, de overall, és la relació entre la potència útil i 
el flux de calor d’entrada amb el que es genera. També equival a multiplicar les 
dues eficiències anteriors: 
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L’eficiència global és inversament proporcional al consum específic. 
 
 
 
 
Fig. 2.13 Fluxos d’entrada i sortida d’un motor 
 
 
En aquesta Figura veiem com la potència de l’única entrada surt de tres 
maneres: calor, manifestat en la temperatura dels gasos, energia cinètica dels 
gasos de sortida i l’energia que ens genera la potència de propulsió. Aquesta 
última és l’única sortida que ens és útil. 
 
Per fer-se a la idea de quanta energia surt de cada manera podem posar com 
exemple que en una aeronau volant a 1000 km/h, aproximadament un 50% de 
la calor d’entrada surt com a calor de sortida, un 30% com a energia mecànica 
inútil acumulada en els gasos de sortida, i el 20% restant com a potència útil. 
 
 
2.4. El difusor 
 
Tot i que no està contemplat en l’estudi del cicle termodinàmic, en la majoria 
dels cassos, especialment els d’avions supersònics, abans de l’entrada al 
compressor, l’aire passa per un difusor que el desaccelera per tal que l’entrada 
al compressor s’efectuï a la velocitat adequada. Aquesta desacceleració té com 
a conseqüència una primera compressió del flux. En aquest cas l’augment 
d’entalpia procedeix de l’energia cinètica que l’aire ha perdut al frenar. 
Termodinàmicament aquest procés es pot incloure dintre de la regió 1-2 del 
cicle, és com si tinguéssim un primer compressor addicional de baixa pressió. 
 
 
2.5. La postcombustió 
 
En els avions de combat i també en el Concorde existeix un procés addicional 
anomenat postcombustió en el qual, un cop l’aire ha sortit de la turbina i abans 
d’arribar a la tovera, es torna a injectar combustible aprofitant la part d’aire que 
encara no s’ha fet servir en la combustió. Amb això s’aconsegueix tornar a 
augmentar l’entalpia d’una forma molt ràpida i considerable, de manera que 
quan l’aire arriba a la tovera conté molta més energia i al expandir-se surt a
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molta més velocitat produint un augment en l’empenta que pot arribar a ser de 
més d’un 50%. Això és útil per accelerar ràpidament i per volar a velocitat 
supersònica. El principal desavantatge de la postcombustió és el seu gran 
consum de combustible que suposa un augment del 150% respecte del normal.  
 
 
 
 
Fig. 2.14 Components i ubicació del postcombustor 
 
 
Com poden veure en la Figura, el postcombustor, consisteix en un tub situat 
darrere del motor original i just abans de la tovera. Just darrera la turbina hi ha 
un con que serveix per a que l’àrea de pas de l’aire augmenti progressivament i 
d’aquesta manera desaccelerar-lo i que entri al postcombustor a la velocitat 
adequada, al voltant de Mach 0,2. Just desprès trobem els injectors de 
combustible de la postcombustió que també incorporen un sistema d’ignició 
propi per quan es posa en marxa aquest dispositiu. Més endavant es troben els 
sostenidors de flama que serveixen per evitar que la velocitat de l’aire s’emporti 
la flama fora del motor lo que provocaria una caiguda de pressió al tub que 
anul·laria tota l’empenta. Els sostenidors de flama consisteixen en barres 
metàl·liques, normalment 3 o 4 de forma circular i concèntriques, que tenen una 
secció en forma de V, amb el vèrtex orientat cap al flux, de manera que al 
passar el flux, aquest troba una petita regió de baixa pressió que produeix una 
petita vorticitat invertint el seu sentit en les zones properes, aconseguint així 
que la flama es mantingui estable a l’altura d’aquestes barres. 
 
 
 
 
Fig. 2.15 Procés termodinàmic amb postcombustió 
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La imatge ens mostra com modifica la postcombustió el cicle termodinàmic del 
motor original. Veiem que abans de que la expansió es completi, just desprès 
de la expansió a la turbina i abans de la expansió a la tovera, es torna a produir 
una addició de calor tornant a pujar la temperatura, de forma que la expansió 
es completa partint d’una temperatura més alta i obtenint més energia. 
 
 
2.6. Conclusió 
 
Resumint el que hem vist, podem dir que l’element principal d’un motor 
d’aviació de turbina és el nucli o generador de gas composat d’un compressor, 
cambra de combustió, turbina i tovera. La funció d’aquest element és generar la 
potència que necessitem per moure l’aeronau. Aquesta potència és la que 
obtenim a la turbina, restant-li la que perdem per moure el compressor. Segons 
quins elements afegim després al nucli i com fem servir aquesta potència 
tindrem diferents motors. Per exemple, aprofitant aquesta potència a la tovera 
sense que l’extregui la turbina tenim un reactor pur (turbojet), en canvi extraient 
tota l’energia possible a la turbina i enviant la que ens quedi disponible a una 
hèlix que afegim al nucli tenim un turbohèlix. Això es pot veure en detall al 
capítol 1. 
